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A mi madre,
por todo lo que me ha dado
y porque me lo ha dado todo.
A mi padre,
por pequeñas-grandes cosas como:
“Custa o mismo faselo mal que faselo ben.”
A Jacobo, y a Miguel,
por darme amigos cuando los necesitaba.
A Adri, a Lore, a Lois y a Coco,
por darme una nueva vida.
A César Arza,
por su amistad y por todo lo que me ha ayudado.
A Fernando, Marcos, Alberto, Dani, Darío, Helena,
y al resto del equipo
por hacer real lo que parecía imposible.
(...)
Muere lentamente quien no viaja,
quien no lee, quien no oye música,
quien no encuentra gracia en sí mismo.
Muere lentamente quien destruye su amor propio,
quien no se deja ayudar.
Muere lentamente,
quien pasa los días quejándose de su mala suerte
o de la lluvia incesante.
(...)
Muere lentamente (extracto) - Pablo Neruda
Sheets of empty canvas, untouched sheets of clay
Were laid spread out before me as her body once did...
All five horizons revolved around her soul as the earth to the sun
Now the air I tasted and breathed has taken a turn
Ooh, and all I taught her was everything
Ooh, I know she gave me all that she wore
And now my bitter hands chafe beneath the clouds of what was everything.
Oh, the pictures have all been washed in black, tattooed everything...
I take a walk outside, I’m surrounded by some kids at play
I can feel their laughter, so why do I sear?
Oh, and twisted thoughts that spin round my head, I’m spinning, oh,
I’m spinning, how quick the sun can drop away
And now my bitter hands cradle broken glass of what was everything
All the pictures have all been washed in black, tattooed everything...
All the love gone bad turned my world to black
Tattooed all I see, all that I am, all I’ll be....
I know someday you’ll have a beautiful life,
I know you’ll be a star in somebody else’s sky,
But why, why, why can’t it be, can’t it be mine?
Black - Pearl Jam (1991)
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Introducción y estado del arte

Capítulo 1
Introducción
1.1. Resumen
Esta tesis se centra en la aplicación de la disciplina de ingeniería
en los sistemas espaciales basados en la utilización de nanosatélites
desarrollados por la Universidade de Vigo (UVIGO): XaTcobeo, HUMSAT
(HUManitarian SATellites, GEOID (GENSO Experimental Orbital Initial De-
ployment) y HUMSAT/Demostrador. Estos han sido una serie de proyectos
enmarcados dentro de programas educacionales de cooperación entre
universidades europeas, auspiciados por la Agencia Espacial Europea
(ESA).
A lo largo de este texto se describirá, principalmente, la metodología
de ingeniería de sistemas que se definió para abordar los proyectos ante-
riormente citados. La definición lograda de dicha disciplina, se basó en la
utilización de los estándares ECSS, previa adaptación de los mismos me-
diante la personalización del proceso genérico allí definido, a los requisitos
específicos de cada misión.
La utilización de nanosatélites como componentes principales de estos
sistemas espaciales marca la definición de dichos sistemas y, además,
requiere de un enfoque diferente al que se ha aplicado para el desarrollo de
sistemas espaciales no basados en la utilización de este tipo de satélites.
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En este caso, el bajo coste, el tiempo de desarrollo y los recursos limitados
suelen primar respecto al rendimiento del sistema. Sin embargo, el alto
grado de escalabilidad que se puede alcanzar con la tecnología basada
en nanosatélites, puede llegar a suplir en cierto grado algunas de estas
carencias.
Por lo tanto, en esta memoria se realizará una exposición de dichos
proyectos desde una perspectiva global, centrándola en la introducción
de las mejoras y particularizaciones propuestas para los procesos de
ingeniería estandarizados.
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1.2. Abstract
This PhD thesis is focused on the application of the engineering dis-
cipline to the development of the following nanospacecraft-based space
systems: XaTcobeo, HUMSAT (HUManitarian SATellites) GEOID (GENSO
Experimental Orbital Initial Deployment) and HUMSAT/Demonstrator. The-
se projects have been developed by the University of Vigo (UVIGO) within
educational programmes of cooperation between european universities
hosted by ESA (European Space Agency).
Along this document the systems engineering approach utilized for
carrying out the previous projects will be described. The resulting definition
of the engineering process is based on the usage of the ECSS standards,
after adapting the engineering process that they define, to the specific
requirements of each mission.
The utilization of nanospacecraft as the main componentes of those
space systems characterizes the definition of these systems. Moreover,
these systems require of a new approach to the one that has been traditio-
nally applied to them. In this case, lower system costs, small development
times and limited resources are common restrictions that do not permit to
achieve big performances with these systems. However, the high scalability
that can be achieved with nanospacecraf-based technologies, may solve
some of these limitations at some degree.
Therefore, an exposition of the projects aforementioned will be carried
out along this thesis from a global perspective, focusing this description
on the introduction to the improvements and adaptations proposed for the
standard engineering processes.
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1.3. Motivación
El grupo de investigación de la Universidade de Vigo en el que el autor
llevó a cabo el trabajo aquí expuesto, centra sus actividades en el desa-
rrollo de sistemas espaciales basados en la utilización de nanosatélites y
que siguen un proceso de ingeniería según los estándares ECSS de la
Agencia Espacial Europea (ESA). Este grupo ha desarrollado en el perio-
do que se extiende desde el 2008 hasta la actualidad, dos proyectos de
desarrollo de CubeSats (XaTcobeo y HUMSAT/DEMO), ha sido contratista
principal de la ESA para el programa GEOID y es el nodo de operaciones
europeo de la red de estaciones terrenas GENSO. Además, colabora en
la definición de estándares para la normalización de los procedimientos
de aceptación de satélites pequeños (<100 kg) de forma conjunta con la
ESA y la organización internacional de estandarización ISO.
La motivación principal de esta tesis es presentar todas las aporta-
ciones a la disciplina de la ingeniería de sistemas aplicada al ámbito de
desarrollo de sistemas espaciales basados en la utilización de nanosa-
télites. Los sistemas espaciales de este tipo desarrollados por la UVIGO
han ido evolucionando desde el primer sistema espacial basado en el
desarrollo de un CubeSat a operar aisladamente, hasta proyectos más
complejos como el desarrollo de la primera constelación de nanosatélites
para el sistema HUMSAT a través del programa de la Agencia Espacial
Europea (ESA) llamado GEOID. Estas aportaciones se han publicado a
través de una serie de artículos en diferentes revistas y también han sido
expuestos en diferentes congresos internacionales (véase 1.6).
Adicionalmente, se pretende incluir en este texto una serie de conteni-
dos adicionales que permitan justificar adecuadamente ciertas partes del
mismo y que provean una descripción breve pero suficiente de los princi-
pales conceptos para introducirse en el ámbito técnico de la disciplina de
la ingeniería de sistemas.
Cabe destacar que la mayoría de la documentacion de los proyectos
que en esta memoria se incluyen como referencias bibliográficas, son
á
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documentos redactados y revisados por los diferentes equipos de trabajo
de la UVIGO para los proyectos espaciales antes mentados que, además,
fueron revisados y aprobados por expertos de la ESA y del INTA previa
distribución de los mismos.
1.4. Estructura del documento
Este documento se estructura en tres partes, cada una de las cua-
les divide sus contenidos en una serie de capítulos relacionados por la
temática de los mismos:
1. La primera parte Introducción y estado del arte se encuentra divi-
dida en los siguientes capítulos:
El capítulo 1 Introducción, en el cuál se realiza una breve
introducción a la estructura del documento y sus contenidos.
El capítulo 2 Ingeniería de sistemas, cuyos contenidos reali-
zan una descripción de los comienzos de esta disciplina y de las
diferentes metodologías actuales que existen para abordarla.
El capítulo 3 Sistemas de nanosatélites, en el que se descri-
ben las diferentes tecnologías utilizadas actualmente para el
desarrollo de estos sistemas espaciales.
2. La segunda parte La misión HUMSAT y el programa GEOID se
estructura en los siguientes capítulos:
El capítulo 4 La misión HUMSAT, es un capítulo en el que se
define brevemente cuáles son los objetivos principales de esta
misión y cómo se gestionará a nivel organizativo la evolución
del sistema subsecuente.
El capítulo 5 Arquitectura del sistema HUMSAT, en el que se
describe cómo es el sistema que se propone para llevar a cabo
la misión descrita en el capítulo anterior.
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El capítulo 6 El prograna GEOID describe la estructura del
programa GEOID, su relación con el sistema HUMSAT y el
diseño realizado para el mismo.
El capítulo 7 Proyecto HUMSAT Demostrador que contiene
una descripción del proyecto HUMSAT/Demostrador en el que
se lleva a cabo el desarrollo de un sistema espacial para probar
los conceptos de comunicaciones y operaciones del sistema
HUMSAT.
El capítulo 8 Síntesis de resultados, en el que se describen
las conclusiones finales de la memoria y las líneas futuras
propuestas para continuar con este trabajo.
3. La tercer parte Addendum en la que se incluye información referen-
te al documento en sí mismo: los anexos, lista de publicaciones y
bibliografía, la lista con la definición de los acrónimos utilizados en
este documento y los índices de tablas, figuras y contenidos.
Esta estructura del documento permite sostener una línea argumental
principal, desde la exposición inicial del estado del arte en este terreno,
hasta la descripción de las aportaciones y conclusiones de la memoria.
Aquellos contenidos que son necesarios para realizar la justificación en
ciertos puntos de la línea argumental principal pero cuyo desarrollo, a
pesar de ser necesario para el texto, rompe con la lectura continuada del
mismo, se incluyen como anexos de este documento.
Ciertos valores de esta memoria se incluyen como TBC (To Be Con-
firmed o A Confirmar), ya que es necesario todavía llevar a cabo el lan-
zamiento y operación del sistema HUMSAT/Demostrador para cerrar y
verificar que el valor asociado a los mismos es adecuado.
á
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1.5. Aportaciones de la tesis
Las aportaciones principales respecto al actual estado del arte en el
campo de la ingeniería de sistemas para sistemas de nanosatélites, se
desarrollan a lo largo de este texto y se resumen a continuación:
Se describe la metodología organizativa y la aproximación a nivel de
ingeniería de sistemas utilizada en el desarrollo de un sistema forma-
do por múltiples sistemas independientes de nanosatélites. Esta es
una aportación novedosa debido a que el enfoque que se necesitaba
para desarrollar este proyecto extiende y complementa al que se
utiliza como base en el desarrollo tradicional de constelaciones de
satélites de mayor capacidad.
Debido a que el bajo coste y la independencia entre los proyectos
que desarrollen componentes para el sistema HUMSAT son dos
requisitos esenciales de esta misión, la constelación de nanosaté-
lites a desarrollar se basa en el concepto de satélite heterogéneo
desarrollado en el seno de un proyecto independiente. La utilización
de satélites de diferentes tipos es también una aportación que se
describe en esta tesis respecto al estado del arte en el desarrollo de
sistemas de constelaciones espaciales. Con el modelo tradicional, un
único contratista suele desarrollar un modelo base para su produc-
ción en serie, habiéndose definido y analizado de antemano cuántos
satélites de este tipo se requerirán, cuál será la aportación exacta
de cada uno al sistema resultante y en qué órbita serán inyectados.
En el concepto de satélite heterogéneno aquí desarrollado, no existe
un modelo base para la fabricación en serie de los componentes
del sistema a través de un contratista único, sino que cada proyecto
independiente desarrollará un sistema que fabricará en exclusiva y
bajo su responsabilidad. Éste debe poder ser integrado en el sistema
HUMSAT para que éste último incremente sus capacidades, aunque
este incremento de capacidades debido a la inclusión de un satélite
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no se ha determinado de antemano.
La utilización de esta serie de satélites heterogéneos como base
para la constelación del sistema, junto con la incapacidad de definir
de antemano las órbitas a las que éstos serán lanzados, provoca
que la calidad de servicio que el sistema provea sea evolutiva. Por
esto, la calidad del servicio evolucionará desde un valor mínimo
durante las etapas iniciales de despliegue del sistema, hasta un
valor máximo que se producirá cuando se alcance una constelación
con una configuración determinada.
La independencia entre los sistemas espaciales desarrollados para
nutrir de componentes al sistema HUMSAT, crea la necesidad de
llevar a cabo una operación del sistema conjunto de forma descen-
tralizada, coordinando únicamente el trasiego de información entre
los diferentes operadores de cada componente. De esta manera,
surge otra de las aportaciones de esta tesis que es el concepto de
operación descentralizada del sistema, un concepto que es diferen-
te a la operación que, normalmente, se desarrolla de forma más
centralizada en las constelaciones de satélites actuales.
Otra aportación que se realiza en esta tesis en el desarrollo del con-
cepto Ready-to-Fly CubeSat (CubeSat listo para volar), que permite
durante la etapa de diseño abordar el problema del desconocimiento
de la órbita en la cual dicho satélite será inyectado. Este desco-
nocimiento es consecuencia de que los satélites tipo CubeSat se
lanzan como cargas secundarias de vuelos de lanzadores comer-
ciales. De esta manera, no es posible conocer, muchas veces, los
parámetros finales de estas órbitas durante las etapas de diseño
iniciales. Este nuevo concepto desarrollado en esta memoria se
basa en desarrollar el diseño y realizar los análisis necesarios sobre
todo el rango de órbitas en las que los diseñadores esperan que
sus satélites tipo CubeSat sean inyectados. El diseño del sistema
á
11
1.
6
P
ub
lic
ac
io
ne
slogrado con esta metodología asume el peor caso para un rango de
órbitas y, por lo tanto, está sobredimensionado para la mayoría de las
órbitas posibles; sin embargo, permite llevar a cabo el diseño inde-
pendientemente de la evolución de los contratos con los lanzadores
posibles.
La utilización de los estándares ECSS en el mundo de los nanosa-
télites no es muy común, ya que ésto requiere de una organización
y metodología de diseño que son difíciles de implementar debido
a que el proceso de adaptación de dichos estándares a proyectos
de este tipo es relativamente complejo. Por lo tanto, la mayoría de
los proyectos de nanosatélites hasta la fecha desarrollados, han
seguido sus propias metodologías de ingeniería sin seguir estos
procesos estandarizados de la industria espacial. Para los proyectos
XaTcobeo, HUMSAT, GEOID y HUMSAT/DEMO (expuestos en esta
memoria), la UVIGO llevó a cabo la adaptación de los estándares
de la industria a las características de los mismos.
1.6. Publicaciones
Los principales conceptos y aportaciones de esta tesis, han sido pu-
blicados en una serie de artículos y se han expuesto en una serie de
congresos internacionales. Estos artículos y exposiciones se describen a
continuación:
La arquitectura y definición de la misión HUMSAT se ha publicado
en el artículo [1]1 de la revista internacional ESA Bulletin.
Esta arquitectura y definición de misión para el sistema HUMSAT
también fueron expuestos en el congreso internacional [2].
1Este artículo se ha publicado en una revista que tiene un factor de impacto según
JCR 2011 de 1.163 y a 5 años de 1.511. Este mismo índice clasifica a dicha revista dentro
ENGINEERING, AEROSPACE en la posición 3 de 26.
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La relación entre el sistema HUMSAT y las diferentes posibilidades
de implementación de segmento terreno para sistemas de nanosa-
télites, se publicó en el artículo [3]2 de la revista internacional IEEE
Wireless and Propagation Letters.
La utilización de la red de estaciones terrenas GENSO por parte del
sistema HUMSAT, se expuso en el congreso internacional [4].
Del sistema HUMSAT/Demostrador, parte del desarrollo del mismo
se expuso en el congreso internacional [5].
La definición del sistema XaTcobeo que se utiliza como base del
sistema HUMSAT/Demostrador, se expuso en el congreso interna-
cional [6].
2Este artículo se ha publicado en una revista que tiene un factor de impacto según
JCR 2011 de 1.374 y a 5 años de 1.469. Este mismo índice clasifica a dicha revista dentro
TELECOMMUNICATIONS en la posición 26 de 78.
Capítulo 2
Ingeniería de sistemas
2.1. Resumen
En este capítulo se describe el proceso de estandarización para el
desarrollo de sistemas, desde sus inicios durante la Segunda Guerra
Mundial, hasta el día de hoy, en el que existen diversas organizaciones
internacionales que intentan lograr este objetivo.
Para el desarrollo de sistemas espaciales, se explica el proceso nor-
malizado por la ESA en colaboración con los principales representantes
de la industria espacial europea. Este proceso se denominó ECSS (Eu-
ropean Cooperation for Space Standardization o Cooperación Europea
para la Estandarización Espacial) y actualmente es un proceso que se
encuentra activo. La motivación de llevar a cabo esta estandarización fue
la necesidad de mejorar la competitividad de la industria espacial europea
mediante la definición de una serie de normativas y procesos estándar de
diseño y fabricación de sistemas espaciales, con el objetivo de establecer
un marco común para todos estos fabricantes y desarrolladores.
Debido al ámbito de esta tesis, la descripción aquí realizada de los
estándares ECSS se centrará en las disciplinas de gestión e ingeniería
de sistemas, relegando a la documentación existente para consultar con
mayor detalle la descripción de los procesos para las disciplinas restantes.
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2.2. Inicios de la ingeniería de sistemas
áNOTA 1: Esta sección se basa en la aproximación que se reali-
za en [7], añadiendo información recolectada de fuen-
tes diversas para darle un enfoque más adecuado de
acuerdo a los contenidos de esta memoria.
La ingeniería de sistemas es una disciplina que nace como tal cuando
la complejidad de los sistemas o productos a desarrollar tiene una mag-
nituds que crea la necesidad de dedicar una serie de recursos humanos
a la gestión y diseño del propio proceso de desarrollo del producto. A
nivel histórico, desde la prehistoria en civilizaciones como la egipcia, se
habían abordado proyectos de gran magnitud y complejidad como, por
ejemplo, la construcción de las pirámides; pero en dichos proyectos la
no profesionalización de los involucrados en los mismos dificulta el poder
identificar una disciplina siquiera desarrollada a tal efecto. En la mayoría
de los casos, no existía una gestión global del conjunto, sino que los
responsables principales de cada una de las partes intentaban organizar
como bien podían el conjunto mediante acciones individuales que, muchas
veces, ni siquieran eran coordinadas.
Se puede decir que la ingeniería de sistemas nace durante la Segunda
Guerra Mundial, cuando las operaciones militares adquieren tal dimensión,
que muchas de ellas en sí mismas requieren de una disciplina de gestión
propia1. Así, por ejemplo, cabe mentar disciplinas tácticas militares como la
conocida Blitzkrieg (Guerra Relámpago) que utilizó la Werhmacht durante
toda la guerra y que fue desarrollada por el General Heiz Guderian (véase
1Ya en el siglo XIX, Carl von Clausewitz reconocía la complejidad de las operaciones
militares con la siguiente cita: En la guerra todo es sencillo, pero hasta la cosa más sencilla,
es complicada.
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[8]). Esta disciplina se basaba en la incorporación de avances como la
gestión eficaz de la logística en territorio hostil, la coordinación a través
de la radio en los ataques de armas combinadas (aviones, tanques e
infantería) y la reorganización de la estructura de mando de su ejército
para facilitar la movilidad de las tropas. Realmente, las armas utilizadas
por la Werhmacht durante los primeros compases de la contienda, eran
muy inferiores a las de los aliados; pero la disciplina de utilización de las
mismas de una forma más eficaz, les permitió adquirir una ventaja táctica
que los condujo a lograr sus victorias iniciales.
Durante la batalla de Inglaterra, la Luftwaffe (Ejército del Aire Alemán),
sobrepasaba en una relación de 3 a 1 al grupo número 11 de la RAF (Ro-
yal Air Force o Ejército del Aire Británico) que tenía la responsabilidad de
la defensa del sur de las islas británicas. El Reino Unido contaba con una
ventaja respecto a los alemanes: había desplegado un sistema de radar
desconocido por sus enemigos, a lo largo de la costa sur inglesa. Éste les
permitía detectar los movimientos de los aviones alemanes en Francia an-
tes de que éstos empezasen a cruzar el Canal de la Mancha. Sin embargo,
esta ventaja no era suficiente debido al tiempo excesivamente elevado
que los pilotos ingleses tardaban en configurar sus aviones, equiparlos y
despegar para interceptar a los aviones alemanes. El mariscal en jefe de
la RAF, H.C.T. Dowding, empezó a diseñar lo que sería el primer sistema
diseñado desde una perspectiva propia del diseño de sistemas actual: el
Sistema de Comando y Control C2 (Command and Control System o C2
System). Este sistema tenía como objetivo llevar a cabo la interceptación
por parte de los cazas británicos de los aviones alemanes, antes de que
estos pudieran lograr sus objetivos de bombardear las ciudades inglesas.
Para ello, contaban con la baza del sistema de radar ya desplegado, pero
debían todavía ganar más tiempo en todos los eslabones involucrados en
la cadena, desde que las formaciones de aviones alemanes eran detecta-
das por el radar, hasta que las órdenes de despegue e intercepción eran
finalmente ejecutadas con el despegue de los aviones adecuados. Por
todo esto, se hizo necesario modelar este sistema y definir procesos ágiles
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que utilizasen tecnología punta de la época y que, a todos los niveles de
la cadena, permitiesen reducir el tiempo de respuesta de la RAF ante
un ataque aéreo. Con esta aproximación, se tomaron medidas como las
siguientes (para una descripción más pormenorizada, véase [9]):
Se dividió en una serie de sectores el área del sur de Inglaterra a
defender (véase figura 2.1).
Se instalaron líneas telefónicas directas en todos los niveles de dicha
cadena, desde los rádares hasta los centros de comando donde se
analizaba la información y se tomaban las decisiones.
Se editaron libros de códigos que permitieran a los observadores
in situ describir la formación del ataque utilizando sólo entre 1 y 2
frases cortas.
La RAF desarrolló mesas de operaciones con mapas en las cuales
se pudieran mover en tiempo real marcadores con la posición y
características de cada uno de los ataques y de las posiciones de
los interceptores ingleses(friend & foe).
Incluso se rediseñaron los relojes de los centros de control y co-
mando involucrados en toda esta cadena, donde los sectores en
los que se dividían tenían un color con el que se relacionaban los
marcadores que se encontraban en la mesa de operaciones. De
esta forma el color del marcador indicaba la antigüedad con la que
la información había sido actualizada y, por lo tanto, la fiabilidad que
se podía tener acerca de la misma.
Los pilotos vivían al lado de los aviones, que se habían emplazado
en múltiples aeródromos dispersos pero cercanos a los puntos de
entrada al sur de Inglaterra.
En la figura 2.1 se muestra la arquitectura a nivel conceptual que se
desarrolló para este sistema. En dicha arquitectura, las líneas azules entre
á
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los diferentes centros, definen el flujo de la información entre ellos. En
principio, existían diversos tipos de instalaciones, de entre las cuales cabe
remarcar las que se encuentran en dicha figura rodeadas por un polígono
rojo: los centros de comando y control. Éstos eran los centros neurálgicos
de todo el sistema y a ellos llegaba la información de los centros orientados
a la adquisición de información (polígonos verdes). Esta información era
procesada y los planes de operación se enviaban a los centros desde
donde se ejecutaba la defensa: aeródromos desde donde despegaban
los aviones interceptores y cañones antiaéreos (polígonos grises). Por
lo tanto, el sistema inglés de defensa era, básicamente, un sistema de
adquisición y procesado de la información cuyo resultado final eran una
serie de planes de operaciones que se ejecutaban de forma coordinada.
Este sistema permitió a la RAF derrotar a la Luftwaffe en la batalla de
Inglaterra y, tal y como se puede observar en la explicación anterior, no
era un sistema de defensa que hiciera hincapié sólo en mejoras técnicas
de los aviones o formación de los pilotos: el sistema modeló y optimizó
todos y cada uno de los componentes que formaban el sistema completo
para poder así lograrlos requisitos de la misión encomendada. La eficacia
lograda por este sistema permitió a la RAF vencer en una batalla en la
que partía con una desventaja de 1 a 3 en número de aviones. Desde que
dicho sistema fue desarrollado, la RAF no ha realizado grandes modifi-
caciones en el mismo, simplemente ha llevado a cabo ligeras mejoras y
ha actualizado los equipos que se utilizan en los sistemas modernos de
defensa aérea; sin embargo, los procedimientos y la arquitectura general
del sistema permanecen casi intactos.
Finalizada la Segunda Guerra Mundial, los programas espaciales fue-
ron los siguientes sistemas complejos en ser abordados a nivel de inge-
niería. Los comienzos por parte de la Unión Soviética y de los EEUU no
fueron sencillos, teniendo los equipos de trabajo de agencias como la NA-
SA que desarrollar partes importantes de la nueva disciplina de ingeniería
de sistemas, a medida que las iban necesitando.
Con la llegada de la electrónica y de los sistemas de computación,
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(a) Sectores (RAF grupo 11). (b) Sistema radar japonés.
(c) Concepto arquitectónico del sistema C2.
Figura 2.1: Sistema de Comando y Control para la defensa del Reino Unido.
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surge el problema del manejo de la información y del desarrollo de pro-
gramas informáticos.En un entorno en el que la complejidad crece de
manera exponencial y de forma muy rápida por la facilidad de crear copias
software de los componentes desarrollados, se torna difícil gestionar y
controlar la creación de nuevos sistemas.
2.3. Procesos de estandarización
El nacimiento de la disciplina de ingeniería de sistemas se realiza
alrededor de los esfuerzos de ciertas organizaciones por normalizar los
procesos de diseño de sistemas complejos. En principio, surgen las si-
guientes iniciativas para lograr llevar a cabo la estandarización de procesos
de diseño para un área en concreto de la ingeniería:
El estándar UML (Unified Modelling Language o Lenguaje de Mode-
lado Unificado) surge a finales de los años 90 como un desarrollo
propio de la empresa Rationale y es adoptado por el grupo OMG
(Object Management Group o Grupo de Gestión de Objetos). El ob-
jetivo principal para esta normativa es crear una serie de diagramas
normalizados que permitan describir el proceso de especificación,
diseño, implementación y distribución de aplicaciones software. Para
una información más detallada acerca del lenguaje UML se reco-
mienda consultar [10, 11, 12].
La organización INCOSE (INternational Consil On Systems Engi-
neering o Organización Internacional sobre la Ingeniería de Siste-
mas) nace en los EEUU en el año 1990 con el objetivo de agregar a
profesionales de la industria alrededor de la tarea de estandarizar
el proceso de diseño de un sistema complejo. Para ello, realizan
varias publicaciones, entre las cuales cabe destacar [13], en la que
se describe cómo abordar este proceso de diseño. Esta organización
decide crear el estándar SysML basándose en el estándar para soft-
ware UML, con el objetivo de extender los diagramas que se definen
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en UML para el diseño software al diseño de sistemas complejos.
De esta manera, INCOSE busca evolucionar el diseño de sistemas
hacia una metodología basada en una descripción gráfica. Se puede
consultar más información acerca del estándar SysML en [12, 14].
La organización ECSS nace en Europa a principios de la década
de los 90 con el objetivo de realizar la estandarización del proceso
de ingeniería para el diseño de sistemas espaciales. Este proceso
de estandarización es el que se utiliza en el ámbito de la industria
espacial europea y está apoyado por la ESA.
La organización NASA también desarrolló sus propios estándares
para normalizar el proceso de diseño de sistemas espaciales com-
plejos. Se pueden obtener más detalles acerca de dichos estándares
en [15].
La organización ISO (International Standards Organization u Orga-
nización International de Estándares) dedica su comité técnico TC20
a la estandarización de estos procesos de ingeniería para sistemas
espaciales. Específicamente y en la conferencia [5], se ha discutido
acerca de empezar el desarrollo de una serie de estándares espe-
cíficos para la integración de sistemas espaciales que se basen en
la utilización de nanosatélites. Se puede consultar más información
acerca de este proceso de estandarización en [16].
Para el desarrollo de este documento, se explicará con mayor detalle
el proceso de ingeniería estandarizado por la organización ECSS en la
sección 2.4 de este capítulo. Esto se debe a que los diseños de sistemas
que se describen en los capítulos 4, 5, 6 y 7 de esta memoria, han sido
abordados bajo dichas normativas.
á
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2.4. Proceso de estandarización ECSS
áNOTA 1: Esta sección introductoria sobre los estándares ECSS
se ha elaborado utilizando información de los siguien-
tes documentos y recursos:
• Página web de la organización ECSS: [17]
• Documentos de estandarización ECSS: [18], [19],
[20], [21], [22] y [23].
• Presentaciones de miembros de la organización
ECSS: [24], [25].
áNOTA 2: Se hará énfasis en la descripción de las partes relacio-
nadas con ingeniería de sistemas y organización, ya
que éstas contienen los conceptos a introducir de cara
a los capítulos 4, 6,5 y 7.
2.4.1. Motivación y objetivos
Desde su creación en el año 1975, la Agencia Espacial Europea (ESA)
ha estado trabajando en proyectos espaciales junto con la industria eu-
ropea a través de una serie de métodos, protocolos y normativas que se
desarrollaban para necesidades específicas. El desarrollo de cada uno de
estos elementos era asumido por diferentes partes de la industria y/o de
la ESA. Esto provocaba que el conjunto de todas estas herramientas care-
ciese de la consistencia necesaria como para formar un marco de trabajo
único para todos los actores que toman parte en un proyecto espacial.
De esta manera, se hacía muy complicado llevar a cabo proyectos que
aglutinasen a diferentes empresas de la industria y la ESA, ya que cada
á Ingeniería de sistemas
P
ág
in
a
22
de
43
1
uno de ellos tenía su propia metodología de trabajo. A esta heterogeneidad
en las diferentes metodologías, debe añadirse el hecho de las múltiples
culturas y lenguajes que existen en Europa, un hecho que ya dificulta a
priori dicha cooperación.
A principios de la década de los 90, la ESA junto con los miembros
de laindustria aeroespacial europea, crea un organismo que tiene como
objetivo asumir este proceso de normalización y normativización de los
procesos y métodos que todas aquellas disciplinas involucradas en un
proyecto aeroespacial necesitan unificar. Este comité recibe el nombre
de European Cooperation for Space Standardization (ECSS) o Comité
Europeo para la Estandarización Espacial y se establece en el año 1993
con sede en las instalaciones de la ESA e Holanda (ESTEC, Noordwijk).
Este organismo asume la responsabilidad de liberar, periódicamente, la
documentación que permite a la industria aeroespacial europea trabajar
de forma conjunta y eficiente.
El principal objetivo de acometer este proceso de normalización es la
disminución de los costes de los proyectos espaciales, debido a la mejora
en la cooperación entre empresas y entidades diferentes. De esta forma,
la ESA exige en sus proyectos que los contratistas de los mismos sigan
todo el proceso tal cual se define en éstos estándares.
El conjunto completo de objetivos que el organismo ECSS asume es
el siguiente:
Objetivos globales:
• Incrementar la efectividad de todos los programas espaciales
europeos a través de la aplicación de un único e integrado
conjunto de estándares y requisitos, del cual se puedan derivar
todos los futuros proyectos de esta naturaleza. Estos están-
dares y requisitos se publican en forma de documentación
aplicable a cualquier proyecto espacial
• Mejorar la competitividad de la industria espacial europea al fa-
cilitar la cooperación entre las diferentes empresas y entidades
á
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del continente.
Objetivos específicos:
• Facilitar una comunicación clara y no ambigua entre todas las
partes involucradas en un proyecto espacial, de una manera
que se pueda realizar una citación o referencia en un documen-
to legal a estos documentos.
• Mejorar la calidad y la seguridad en los proyectos y productos
espaciales de la industria europea.
• Reducir los riesgos, garantizar la interoperabilidad y compati-
bilidad de interfaces, mediante la aplicación de los métodos y
requisitos reconocidos a tal efecto.
• Asegurar que los productos espaciales no causarán ningún
peligro a la vida humana, el entorno ambiental, la propiedad
pública y/o privada, y a las infraestructuras terrenas; durante
todo el ciclo de vida de dicha aplicación.
• Preparar a la industria para el cumplimiento de todos estos
requisitos.
2.4.2. La organización ECSS
El organismo ECSS se haya compuesto, tal y como se dijo en el
apartado anterior, por miembros de la ESA, de diferentes agencias es-
paciales europeas de nivel nacional y por representantes de la industria
aeroespacial a través del organismo Eurospace. En concreto, las agencias
espaciales de nivel nacional involucradas son:
Agenzia Spaziale Italiana (ASI) - Italia.
UK Space Agency - Reino Unido.
Centre Nationale d’Etudes Spatiales (CNES) - Francia.
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Canadian Space Agency (CSA) - Canadá.
Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt (DLR) - Alemania.
Netherlands Agency for Aerospace programmes - Holanda.
Norwegian Space Centre - Noruega.
El trabajo de todas estas entidades se realiza a través de un árbol
organizativo como el que se representa en la figura 2.2. En dicho árbol, se
pueden observar las siguiente entidades (bodies, según la nomenclatura
interna de la iniciativa ECSS):
La entidad Steering Board (SB) o Comité de Dirección, formada
por delegados de todas las organizaciones o entidades que son
miembros de ECSS. Sus responsabilidades abarcan la definición de
la estrategia y política a seguir, así como la supervisión general del
estado del proyecto. No tiene la capacidad de aprobar los estándares
de forma individual.
La entidad Technical Authority (TA) o Autoridad Técnica, que se
encuentra compuesta, al igual que la entidad SB, por delegados
de todas las organizaciones miembras del organismo ECSS. Sus
responsabilidades abarcan las tareas técnicas relacionadas directa-
mente con la edición del contenido de los estándares: crear un plan
de trabajo para cada grupo de trabajo propuesto e implementarlo; y
autorizar la publicación y revisión de los documentos.
La entidad Executive Secretariat (ES) o Secretariado Ejecutivo. La
dirección de esta entidad la asume la ESA, a través de su sección
interna TEC-QR. Entre sus funciones destacan las siguientes:
• Provisión de soporte a las entidades SB y TA de este organismo.
• Provisión de soporte a la hora de que los grupos de trabajo de
cada estándar realicen la edición del mismo de acuerdo a la
normativa común de los estándares ECSS.
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Figura 2.2: Jerarquía de la organización ECSS.
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• Realizar todas las tareas relacionadas con la programática
documental, tales como, recolectar las peticiones de cambios,
proponer nuevos elementos de trabajo y gestionar el sito web
de ECSS.
Cada disciplina de trabajo abarca un conjunto de Working Groups
(WP) o Grupos de Trabajo que están formados por expertos en de-
terminados temas. La responsabilidad técnica se delega en un grupo
específico de dicha disciplina llamado Technical Authority Area Res-
ponsibles (TAAR) o Responsables de Área de la Autoridad Técnica.
Además, en cada área existe un responsable de controlar la adecua-
ción de los contenidos de los estándares de dicha disciplina, a los
objetivos establecidos; éste responsable se conoce como Discipline
Focal Point (DiFP) o Punto Focal de la Disciplina. Por lo tanto, para
la disciplina “A”, tendremos “n” grupos de trabajo (“WG-1” a “WG-N”),
que son responsabilidad técnica directa de dos entidades específi-
cas “TAAR-A” y “DiFP-A”. Éste es el ejemplo que se muestra en la
figura 2.2.
Un conjunto independiente de asesores que recibe el nombre de
Network of Experts o Red de Asesores. Funciona como un “pool” o
conjunto deslocalizado de asesores que proveen soporte técnico en
puntos muy específicos y que, por lo tanto, no están directamente
relacionados con la edición de los estándares.
Ademas´ de esta jerarquía interna, se establecen una serie de enlaces
con los estándares espaciales que la organización ISO está desarrollando
independientemente. Éstos enlaces reciben el nombre de ISO Focal Points
o Puntos Focales ISO; existiendo uno por cada estándar liberado por el
grupo de trabajo TC20/SC14 de ISO.
Las diferentes entidades de esta jerarquía cooperarán entre ellas para
traducir unas necesidades de los usuarios de la industria espacial, en un
documento final que forme parte de una entrega de documentación ECSS.
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El ciclo de vida que siguen estos documentos y el papel que los actores
anteriormente identificados juegan en este proceso, se puede consultar
en el estándar ECSS [18].
2.4.3. Descripción de la documentación ECSS
La documentación generada para llevar a cabo el proceso de normali-
zación está formada por un conjunto de documentos que pueden ser de
los tres tipos siguientes:
El tipo de documento Standard (ST) o Estándar, que es un docu-
mento normativo escrito específicamente para su utilización directa
en una invitación a la cooperación (invitation to tender ) y acuerdos
empresariales, con el objetivo de implementar actividades relacio-
nadas con proyectos espaciales. Su contenido se haya limitado,
estrictamente, al ámbito de los requisitos de usuario verificables. Se
incluye un soporte del texto mínimo necesario para permitir entender
sus contenidos.
El tipo de documento Handbook (HB) o Manual, que es un do-
cumento no normativo con indicaciones adicionales que pueden
ser necesarias o no a la hora de llevar a cabo la implementación
de las actividades espaciales. Se definen dos tipos diferentes de
documentos de tipo HB:
• Líneas generales y buenas prácticas.
• Colección de datos.
El tipo de documento Technical Memorandum (TM) o Memorán-
dum Técnico, que proveen información técnica relevante a la utiliza-
ción o mejora de los documentos de tipo ST o HB; pero que todavía
no tiene la madurez suficiente como para ser publicado en la forma
de aquellos.
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2.4.3.1. Ramas y disciplinas
Como se dijo antes, la estandarización de los procesos necesarios
para definir de una manera única todo el ciclo de vida de un producto
espacial, requiere de la definición de cómo abordar el desarrollo de las
tareas de todas las disciplinas relacionadas con dicho ciclo de vida. Cada
una de estas disciplinas se clasifica, en función de sus características, en
una de las 4 ramas (branches) principales que se definen a continuación
(obsérvese la representación en árbol de esta definición en la figura 2.32):
La Management Branch (M) o Rama de Gestión, que incluye a
todas aquellas disciplinas que se relacionan con la gestión de un
proyecto espacial. Esta rama alberga las siguientes disciplinas:
• Planificación de proyecto e implementación (M-10).
• Configuración y gestión de la información (M-40).
• Gestión de coste y programática (M-60).
• Soporte integrado de logística (M-70).
• Gestión de riesgo (M-80).
La Engineering Branch (E) o Rama de Ingeniería, que incluye
todas aquellas disciplinas relacionadas con la ingeniería de sistema;
esto es, las etapas de diseño, integración y verificación, y operación
del sistema espacial. Esta rama alberga las siguientes disciplinas:
• Ingeniería de sistemas (E-10).
• Ingeniería óptica y eléctrica (E-20).
• Ingeniería mecánica (E-30).
• Ingeniería del software (E-40).
• Comunicaciones (E-50).
• Ingeniería de control (E-60).
2Esta figura ha sido obtenida de la página web de la organización ECSS [17].
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• Sistemas terrenos y operaciones (E-70).
La Product Assurance Branch (Q) o Rama de Calidad de Pro-
ducto, en la cual se definen todas las disciplinas relativas al control
de la calidad del producto, seguridad a lo largo de todo el ciclo de vi-
da y calidad en los procesos de fabricación, integración y verificación.
Esta rama alberga las siguientes disciplinas:
• Gestión de calidad de producto (Q-10).
• Conformidad de la calidad (Q-20).
• Fiabilidad (Q-30).
• Seguridad (Q-40).
• Componentes EEE (Q-60).
• Materiales, partes mecánicas y procesos (Q-70).
• Calidad de producto software (Q-80).
La Sustainability Branch (U) o Rama de Sostenibilidad, en la
cual se albergan las disciplinas relacionadas con una utilización
sostenible del espacio. Esta rama alberga las siguientes disciplinas:
• Debris espacial (U-10).
• Protección planetaria (U-20).
Como se puede observar, cada rama tiene una letra asociada que la
identifica y, cada disciplina, tiene un identificador formado por la letra de
la rama a la que pertenece y un número que diferencia dicha disciplina
de otras de la misma rama. Cada una de estas disciplinas, alberga a un
conjunto de documentos que realizan la estandarización de la misma. La
nomenclatura de dichos documentos responde al nombre de la disciplina
a la que pertenecen, según el patrón siguiente:
ECSS-$rama-$disciplina-$numero$versión
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Figura 2.3: Ramas y disciplinas de la documentación ECSS (imagen propiedad de ECSS,
tomada del documento ECSS CD-ROM Release Note Issue 1.6).
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En la definición anterior de la nomenclatura de los documentos, los
campos de rama y disciplina tienen los valores que ya se han comentado
anteriormente. Cada documento tiene su propio número y una letra ma-
yúscula que, secuencialmente y de la “A” a la “Z”, indica cuál es la versión
en edición.
A mayores de estas ramas, se definen dos documentos que se utilizan
para dar una descripción inicial y orientativa de cómo empezar a utilizar
éste sistema de estándares:
El estándar ECSS-S-ST-00C, que contiene la descripción de cómo
llevar a cabo la aplicación de este conjunto de documentos en un
proyecto espacial.
El estándar ECSS-S-ST-00-01C, que contiene un glosario con la
definición de los términos principales utilizados a lo largo de toda la
documentación.
2.4.3.2. Proceso de adaptación (tailoring)
Como la naturaleza de esta documentación de estandarización debe
permitir abarcar proyectos espaciales muy diferentes entre ellos, el proceso
que se obtiene debe adaptarse para cada proyecto en particular a las
características definitorias del mismo. De esta forma, no será el mismo
proceso a aplicar a un satélite mucho más complejo que otro, aunque
la definición de dichos métodos de desarrollo están contemplados en el
mismo conjunto de estándares ECSS.
El proceso de adaptación de estos estándares a las características de
cada proyecto en particular, es el primer paso que todo proyecto espacial
debe realizar. Los pasos de este proceso se encuentran detallados en la
sección 7 del estándar ECSS [19].
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2.4.4. Descripción del proceso
El proceso estandarizado para el desarrollo de proyectos espaciales,
se basa en la organización trabajo a través de las diferentes fases para
la planificación de un proyecto. Cada una de estas fases, tiene una serie
de objetivos que deben ser logrados por los diferentes equipos de trabajo.
Entre equipos, se define cómo se realiza el intercambio de información a
base de documentos y de productos físicos finales. Para gestionar ade-
cuadamente todo este proceso entre tantos actores, se definen una serie
de estructuras organizativas, que dividen la complejidad del proyecto
en elementos más simples y manejables.
En el estándar de gestión de proyectos espaciales ECSS [21], se de-
talla toda esta división en fases, estructuras organizativas y grupos de
trabajo de forma general. Como siempre, esta información debe ser parti-
cularizada para los requisitos específicos de cada proyecto. Las secciones
siguientes describen los elementos aquí descritos.
2.4.4.1. Arquitectura base del sistema
A lo largo de todo el proceso estandarizado por ECSS, se asume
que un sistema espacial estará formado por los siguientes segmentos
principales (definición del glosario ECSS, véase [20]):
Un segmento espacio que contiene todos los satélites de los que
el sistema está compuesto.
Un segmento terreno que está formado por todas las instalaciones
de Tierra que se necesitan para operar el satélite mientras este se
encuentre operativo.
Un segmento de lanzamiento que ostenta la responsabilidad de
inyectar los satélites en sus órbitas.
A mayores, y con el objetivo de proveer soporte al desarrollo y opera-
ción de los segmentos anteriores, se define el segmento soporte. Ejem-
á
33
2.
4
P
ro
ce
so
de
es
ta
nd
ar
iz
ac
ió
n
E
C
S
S
plos de este segmento soporte pueden ser la red de seguimiento de
satélites en el espacio profundo, o las instalaciones CDF (Concurrent De-
sign Facility o Instalaciones de Diseño Concurrente) de la ESA en ESTEC
(Noordwijk, Holanda).
Típicamente, en los sistemas espaciales también se incluye el mode-
lado de los usuarios mediante la adición de un segmento adicional, el
segmento usuario. Sin embargo, en la definición del sistema espacial
según ECSS, este segmento no aparece.
2.4.4.2. Customer-Supplier Chain
Todo el proceso de desarrollo de proyecto aquí definido se basa en el
modelo Customer-Supplier Chain o Cadena de Clientes y Suministra-
dores que se define en el estándar ECSS [19]. Este modelo define cómo
se realiza el intercambio de especificaciones y productos resultantes entre
clientes y suministradores. En otras palabras, el modelo considera que
para el desarrollo de un proyecto espacial, existirá un conjunto de clientes
que necesitará de una serie de productos. Para desarrollarlos, contratarán
a un conjunto de suministradores que trabajarán bajo una especificación
del producto que deben entregar. De esta manera todos los componentes
del sistema a desarrollar podrán ser especificados y dicha definición a
base de requisitos, podrá ser enlazada con un contrato final y, por lo tanto,
será legalmente vinculante. Este último hecho es muy importante ya que
permite establecer una responsabilidad final sobre el producto que se
base en los requisitos concertados (véase [24]).
Esta cadena es jerárquica, en el sentido de que se va definiendo a
medida que se avanza en el desarrollo del proyecto. De esta manera,
se adapta a la evolución natural de los proyectos espaciales. Todo este
concepto se ilustra en la figura 2.4. En dicha figura, se puede observar
como, para un nivel determinado, la misma entidad es proveedora para el
nivel superior y cliente del nivel inmediatamente inferior. Esto se debe a
que un cliente de un nivel determinado acepta el desarrollo de un producto
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que responde a una especificación, llevando a cabo la descomposición
de dicho producto en productos de nivel inferior. Cada producto generado
de nivel inferior, se define a través de una especificación propia que se
entrega al proveedor de nivel inferior para que este pueda desarrollar
dicho producto. De esta forma, cada entidad es, a la par, cliente del nivel
inmediatamente superior y proveedor del nivel inmediatamente inferior.
2.4.4.3. Estructuras organizativas
Los proyectos basados en el proceso estándar ECSS, deben organi-
zarse alrededor de las siguientes estructuras:
El Functional Tree (FT) o Árbol Funcional es una estructura jerár-
quica de tipo árbol que contiene un conjunto de funciones. Estas
funcionalidades son las que se requieren para implementar un siste-
ma que lleve a cabo la misión definida por los requisitos del usuario.
Tradicionalmente, este tipo de definición del sistema a base de fun-
ciones, se realiza durante las fases iniciales del proyecto. Un ejemplo
de un posible conjunto de funcionalidades a implementar serían las
funcionalidades relativas al control térmico: TERMICO-1) detección
de la temperatura y TERMICO-2) actuación sobre un ventilador para
regular dicha temperatura3; y las funcionalidades relativas al control
principal del sistema: CONTROL-1) ejecución del software de vue-
lo y CONTROL-2) almacenamiento de datos. Este árbol funcional
es el punto de arranque para el árbol de configuración (CT), que
se describe a continuación. Para más información acerca de esta
estructura organizativa, consultar la sección correspondiente del
estándar ECSS [22].
El Configuration Tree (CT) o Árbol de Configuración, que es una
estructura que contiene una relación de todos los componentes que,
3Este ejemplo simple se utilizará a lo largo de esta sección de modo ilustrativo, por
lo que la división funcional no es completa ni tampoco representativa de un sistema
implementable.
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Figura 2.4: Customer-Supplier chain.
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físicamente, realizan las funcionalidades descritas en el FT. Cada
uno de estos elementos recibe el nombre de Configuration Item (CI)
o Elemento de Configuración y no implementa un conjunto disjunto
y único de funcionalidades del árbol FT; esto es, los elementos
de configuración de este árbol se corresponderán con uno o más
elementos funcionales del árbol FT, que compartirán con uno o
más elementos de configuración diferentes. Continuando con el
ejemplo del árbol de funcionalidades, las funcionalidades “TERMICO-
1” y “TERMICO-2” se podrían implementar, físicamente con los
elementos de configuración “VENTILADOR” y “COMPUTADOR”. Sin
embargo, las funcionalidades de control “CONTROL-1” y “CONTROL-
2” corresponderían únicamente con el elemento de configuración
“COMPUTADOR”.
El Specification Tree (ST) o Árbol de Especificación, que contiene
una relación de todos los documentos de especificación a base de
requisitos de todos los elementos de configuración de los que se
compone el sistema a implementar. Para más información acerca
de esta estructura, véase la sección correspondiente del estándar
ECSS [22].
La Work Breakdown Structure (WBS) o Estructura de Descomposi-
ción4 de Trabajo, que es la estructura principal para la gestión de
un proyecto. Esta estructura se utiliza como entrada y base de la
gestión de coste, organización programática y división del trabajo
técnico a realizar. Su objetivo es proveer una división del trabajo
total a realizar en elementos más simples, llamados workpackages
o paquetes de trabajo. Estos paquetes de trabajo son conjuntos de
tareas que son llevadas a cabo por grupos concretos de personas y
tienen una serie de objetivos claramente definidos: o bien la entrega
de documentación con información relevante de cara a otros grupos
4Se ha traducido breakdown por descomposición ya que parece el término más ade-
cuado.
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de trabajo, o bien productos que serán también utilizados por otros
grupos. Como el proyecto se ha dividido en el árbol PT en una serie
de elementos de configuración entregables, que llevan a cabo las
funcionalidades para cumplir con la misión (árbol FT) y tienen aso-
ciados una serie de especificaciones a base de requisitos (árbol ST);
la estructura WBS contendrá una serie de grupos de trabajo cuyos
objetivos serán, como mínimo, el desarrollo de dichos elementos
de configuración. Por lo tanto, se deduce que la estructura WBS se
genera partiendo de la base establecida por el árbol de producto
(PT).
La Organization Breakdown Structure (OBS) o Estructura de Des-
composición de la Organización, que contiene una relación de la
descomposición a base de responsabilidades de la estructura de
trabajo organizativa. Esta estructura muestra el personal clave que
ostenta las responsabilidades definidas en los diferentes puntos de
la organización.
Las estructuras organizativas previamente descritas se ilustran en
la figura2.4.4.3. En dicha figura, se puede ver como, partiendo de los
requisitos establecidos por la misión a llevar a cabo, se identifican las
funcionalidades que el sistema necesita implementar para poder cumplir
con ellos, creándose el árbol funcional (FT). A partir de dicho árbol de
funcionalidades a implementar, se identifican los elementos de configu-
ración de los que el satélite5 estará compuesto, formando así el árbol de
configuración (CT). Para cada elemento de configuración (CI) del árbol de
configuración, existirán una o más especificaciones aplicables, siendo esta
relación la que define el árbol de especificación (ST). Una vez los compo-
nentes físicos están identificados y especificados, se define a través de
qué paquetes de trabajo (WP) las tareas asociadas a esos desarrollos se
5Como este ejemplo es ilustrativo, sólo se incluye un despiece mínimo para el satélite;
sin embargo, el lector debe ser consciente de que un sistema espacial estará compuesto
por muchos más componentes.
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Figura 2.5: Estructuras organizativas para la gestión de proyectos.
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llevarán a cabo; siendo estos grupos de trabajo estructurados en el árbol
de trabajo (WBS). En este ejemplo, podemos ver cómo la especificación
inicial del cliente de nivel superior de misión, se desglosa en funcionalida-
des y, después dichas funcionalidades dan lugar a las especificaciones
de los componentes de nivel inferior. Por lo tanto, se respeta la cadena
jerárquica de cliente-proveedor establecida en la sección 2.4.4.2.
El árbol de especificación aquí representado, contiene uno o más
documentos de especificación para el satélite (producto entregable al
cliente de nivel de misión), para el ventilador (producto entregable al cliente
de nivel de sistema) y para el computador (producto también entregable
al cliente de nivel de sistema). Por lo tanto, el árbol de especificación es
un árbol que relaciona un conjunto de documentos con los elementos
de configuración o productos entregables de los diferentes niveles de la
cadena cliente-suministrador.
2.4.4.4. Planificación y fases
El ciclo de vida de un proyecto espacial se define como formado por
7 fases, en las cuales se llevan a cabo las diferentes tareas necesarias
para el desarrollo del sistema. Las tareas que se llevan a cabo durante
estas fases, están encaminadas a cumplir con el paradigma de “el modelo
en V”, cuyo objetivo es proveer una metodología que permita desarrollar,
verificar y operar un sistema nuevo. Para una descripción más detallada
de la planificación del proyecto, véase [21].
Fase 0, identificación de necesidades. Durante esta fase, se ca-
racteriza y define la misión y el producto final a alto nivel, siendo esta
definición parte del estamento inicial de la misión. Típicamente, las
tareas de esta fase son asumidas por los iniciadores del proyecto,
representantes de los usuarios finales potenciales y por el cliente
principal. Las principales reuniones que se llevan a cabo durante
esta fase son:
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• KOM (Kick-Off Meeting), reunión que típicamente se lleva a
cabo para arrancar al proyecto y a la que asisten el proveedor y
el cliente de nivel de sistema, representantes de usuarios finales
potenciales y asesores. Esta reunión no aparece definida cómo
“obligatoria” en ECSS, sin embargo, es una reunión que se
realiza de forma bastante común en los proyectos espaciales.
• MDR (Mission Definition Review), reunión que se lleva a cabo
al final de fase 0 con el objetivo de cerrar la definición de la
misión que el cliente quiere realizar.
Fase A, viabilidad. En esta fase, se examina la viabilidad de un
diseño preliminar del sistema propuesto para llevar a cabo la misión
definida en la fase anterior. El peso de la carga de trabajo a lo largo
de esta fase recae, principalmente, en el contratista principal del
sistema y los proveedores de nivel de sistema. Al finalizar esta fase,
debe cerrarse un diseño conceptual que sea viable.
• PRR (Preliminary Requirements Review) es una reunión que
se lleva a cabo entre el cliente y el proveedor de nivel de sistema.
Su objetivo es establecer una definición preliminar del sistema
sobre la que se pueda continuar trabajando.
Fase B, definición preliminar. El principal objetivo de esta fase es
desarrollar, sobre el diseño conceptual viable resultante de la fase
anterior, un diseño preliminar implementable del sistema propuesto.
Por lo tanto, en esta fase se involucrarán no sólo los proveedo-
res/clientes de nivel de sistema, sino también ya los proveedores de
todos los niveles necesarios para el desarrollo final. Al finalizar esta
fase, debe existir un diseño implementable del concepto viable del
sistema, planificado y con un coste asociado determinado.
• SRR (System Requirements Review), una revisión del diseño
en la cual se establecen las especificaciones técnicas del siste-
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ma sobre las que se podrán ir elaborando el resto de especifi-
caciones de nivel menor.
• PDR (Preliminary Design Review), en la cual se lleva a cabo
una revisión más profunda del diseño preliminar propuesto y
del concepto de misión que éste implementa. Durante esta
revisión, se definen todas las estructuras organizativas para la
gestión del proyecto que se necesitan y se publica el plan de
calificación preliminar.
Fase C, definición detallada. El diseño preliminar que se estable-
ció como resultado de la fase anterior debe terminar de definirse
completamente en esta fase; en otras palabras, para cada elemento
de configuración a lo largo de toda la cadena de clientes y pro-
veedores identificada, deben quedar completamente definidos su
especificación de requisitos e interfaces. Este objetivo puede con-
llevar la realización de los tests que sean necesarios para validar la
definición del sistema a ciertos niveles. Por lo tanto, a lo largo de
esta fase, todos los equipos de trabajo a lo largo de la cadena de
clientes y proveedores, estarán involucrados.
• CDR (Critical Design Review), una revisión cuyo objetivo es
finalizar la definición de un diseño detallado del sistema, que
pueda ser implementado con cierto nivel de garantías. Durante
esta revisión, se debe determinar cuál es el grado de calificación
alcanzado por el diseño propuesto y si éste permite empezar la
fase siguiente del proyecto o no. Como resultado de la misma,
se publicarán los procedimientos de producción, ensamblaje y
test para el modelo final.
Fase D, calificación y producción. A lo largo de esta fase, se lle-
varán a cabo las tareas relacionadas con la producción y calificación
del producto final entregable. Dentro de estas tareas, destacan la
realización de los tests de interoperabilidad y compatibilidad de los
á Ingeniería de sistemas
P
ág
in
a
42
de
43
1
segmentos de Tierra y Espacio y la preparación de la documenta-
ción entregable sobre el estado de calificación final alcanzado por el
sistema. Para esta fase, es necesario el trabajo de todos los equipos
de trabajo a excepción de los usuarios finales.
• QR (Qualification Review), una reunión que se lleva a cabo a
lo largo de la fase D, con el objetivo de determinar si el proceso
de calificación llevado a cabo ha demostrado que el diseño, con
los márgenes definidos, cumple con los requisitos establecidos.
• AR (Acceptance Review) una reunión que se lleva a cabo al
final de la fase D6 con el objetivo de verificar que el sistema
diseñado está libre de errores de producción y que se puede
abordar su subsecuente utilización operacional.
• ORR (Operational Readiness Review) es una reunión que tam-
bién se lleva a cabo al finalizar la fase D del proyecto y cuyo
objetivo es verificar la compatibilidad del sistema de vuelo con el
sistema terreno y la validez de los procedimientos de operación
desarrollados.
Fase E, utilización. Durante esta fase se llevarán a cabo todas las
tareas necesarias para poner en órbita el satélite y empezar a utilizar
el sistema completo. Es durante esta fase durante la cual se explota
el sistema hasta que éste deja de estar disponible, por lo que cobra
especial relevancia el trabajo del equipo de operaciones que controle
el segmento espacio y la utilización del sistema que lleven a cabo
los usuarios del mismo.
• FRR (Flight Readiness Review) es una revisión de proyecto
que se lleva a cabo durante la fase E, antes del lanzamiento
del segmento espacio. Su objetivo es verificar que todos los
sistemas necesarios para el lanzamiento estén listos.
6Tradicionalmente, en los proyectos aeronáuticos esta revisión recibe el nombre de
FAR (Flight Acceptance Review).
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• LRR (Launch Readiness Review) es una revisión que se lleva
a cabo justo antes del lanzamiento, con el objetivo de declarar
operacionales a todos los elementos del sistema involucrados.
• CRR (Commissioning Result Review), que se trata de una revi-
sión del estado de operatividad del sistema después de que se
haya llevado a cabo la etapa de commissioning del segmento
espacio en órbita. El objetivo de la misma es verificar que el
sistema se encuentra operativo según el rendimiento definido
durante la etapa de diseño.
• ELR (End of Life Review), que se lleva a cabo una vez el siste-
ma ha finalizado su etapa de explotación y tiene el objetivo de
preparar al mismo para su desmantelamiento.
Fase F, desmantelamiento. Una vez el sistema alcanza el límite
de su vida útil, éste debe ser desmantelado adecuadamente para
no causar ningún tipo de daños a terceros. Estas tareas involucran,
principalmente, al equipo de operaciones del satélite.
• MCR (Mission Close-out Review) es una revisión que se lleva
a cabo una vez el sistema se ha desmantelado completamente
y tiene como objetivos verificar que dicho proceso de desman-
telamiento se ha realizado de forma adecuada.
La gestión de riesgo se implementa a lo largo de todo el proyecto y,
a pesar de que no se menta de forma explícita en la definición de las
reuniones aquí desarrollada, es asumida por el equipo de gestión en todas
ellas.
En la figura 2.6 se esquematiza gráficamente el proceso anteriormente
propuesto, junto con la involucración de cada una de las entidades que
forman parte del proyecto. Se puede observar como, dependiendo del nivel
de la cadena cliente/proveedor en la que dicha entidad se encuentre, su
involucración final en cada una de las reuniones del proyecto es diferente.
De esta manera, todas las revisiones de proyecto que se acaban de
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identificar, son revisiones de nivel de sistema. Para cada entidad de nivel
inferior que tome parte en el desarrollo del proyecto, existirán revisiones
de proyecto de más bajo nivel específicas para organizar el desarrollo de
dichos componentes de nivel inferior. Dependiendo de las características
del proyecto, estas entidades de nivel inferior pueden ser o no convocadas
a las reuniones de nivel de sistema.
2.4.4.5. El modelo en V de ingeniería
En la misma figura 2.6, se puede ver una esquematización del llamado
modelo en “V”. Este modelo no es más que un procedimiento de diseño,
producción y calificación que, en este caso, se aplica a sistemas espa-
ciales, pero que puede extrapolarse a muchos otros productos. Recibe
el nombre de modelo en “V” porque dicho proceso parte de un diseño
de alto nivel (nivel de sistema) durante las fases iniciales del proyecto.
Dicho diseño de alto nivel se va definiendo cada vez con mayor claridad
hacia los proveedores de los componentes de niveles inferiores que, a
su vez, refinan dicho diseño para obtener sus especificaciones de nivel
inferior. Este proceso se repite de forma iterativa a lo largo de toda la
cadena de clientes y proveedores definida en la sección 2.4.4.2. Para el
método definido en los estándares ECSS, esta parte de definición abarca
las fases B y comienzo de la C, tal y como se representa en la figura 2.6.
Este comportamiento se observa en la estructuración de las reuniones,
donde se muestra como primero tienen lugar las reuniones para cerrar el
diseño de sistema (PDR de sistema entre cliente y proveedor de sistema)
y, después, este diseño de propaga hacia los proveedores de nivel inferior.
Éstos repetirán el proceso para, junto con sus proveedores, llegar a un
diseño de nivel inferior definido, el cual se logra durante la reunión de PDR-
Componente (PDR-C) o PDR de nivel de componente. La iteración sigue
hasta el último de los niveles de la cadena de clientes/proveedores, con
las revisiones de nivel inferior llamada PDR-Sub-Componente (PDR-SC)
o PDR de nivel de sub-componente.
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Figura 2.6: Fases y modelo de ingeniería en V.
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Una vez el diseño ha finalizado su definición con la consecución de la
última de las reuniones de nivel inferior, éste debe empezar a ser calificado.
Para ello, se hace necesario empezar a realizar una serie de revisiones en
sentido ascendente (opuesto al sentido de las revisiones de definición), en
la cual los proveedores de nivel inferior muestren a sus clientes de nivel
inferior el grado de calificación logrado por los componentes de los que se
responsabilizaron. Todo este proceso tiene lugar durante las fases C y D,
siendo el número de modelos entregables y la naturaleza de los mismos,
definida en los acuerdos individuales entre clientes y proveedores, res-
petando siempre los requisitos establecidos por el proveedor del sistema.
De esta forma, se articulan las revisiones de cierre de diseño a nivel de
sistema (CDR), nivel de componente (CDR-C) y nivel de sub-componente
(CDR-SC), con las cuales se califican desde el nivel inferior hasta el supe-
rior, los diseños de todos los componentes involucrados en dicha cadena.
Así mismo, una vez fabricados los modelos finales de vuelo, se volverá a
realizar dicha calificación en sentido ascendente a través de las revisiones
específicas de nivel de sistema (AR), nivel de componente (AR-C) y nivel
de sub-componente (AR-SC).
Este es, a grandes rasgos, el proceso de definición, fabricación y
calificación que se propone para los sistemas espaciales en los estándares
ECSS. Al finalizar la fase D y, por lo tanto, obtenerse un modelo de vuelo
calificado del sistema con el cierre de la revisión de nivel de sistema AR,
la involucración de las entidades de la cadena de clientes y proveedores
se restringen al nivel de sistema, a menos que exista alguna causa que
requiera de su asistencia técnica a partir de este punto.
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2.4.5. Conclusiones
El crecimiento en la complejidad de los sistemas actuales genera la
necesidad de desarrollar una disciplina de ingeniería que se dedique al
estudio y definición del proceso de desarrollo de dicho sistema. Varias
organizaciones que aglutinan a los representantes principales de la indus-
tria, normalizan dicho proceso de desarrollo para determinados sistemas
a través de la publicación de estándares de uso libre.
El proceso de estandarización ECSS permite establecer un marco de
trabajo común para todas aquellas organizaciones que deseen cooperar en
el desarrollo de proyectos espaciales. Esta normalización de los procesos
de diseño, fabricación, calificación y operación de sistemas espaciales,
permite agilizar la cooperación entre los fabricantes europeos y agencias
como la ESA.
La definición de este proceso también facilita la incorporación de
nuevas empresas e instituciones a este marco de trabajo común, y no
sólo es beneficioso para la mejora de la competitividad del tejido industrial
existente.
Por toda la relevancia que adquiere el resultado de este proceso
para la industria espacial europea, es de gran interés también para el
ámbito universitario y educativo integrar la divulgación de cómo utilizar
este proceso estandarizado en las disciplinas de ingeniería aeroespacial.
De esta manera, las universidades tienen más sencillo el acceso al sector
espacial respecto al modelo anterior donde la falta de un modelo común
en la industria, era el primer escollo a salvar para entrar en el sector. Este
proceso no sólo permite, por lo tanto, normalizar la cooperación en el
seno de la industria espacial europea, sino que también permite mejorar
la colaboración en proyectos espaciales comunes de carácter educativo
en el ámbito universitario, entre universidades y entre universidades y
empresas.

Capítulo 3
Sistemas de nanosatélites
3.1. Resumen
En este capítulo se describen las tecnologías que se utilizan actual-
mente en el desarrollo de sistemas espaciales basados en el uso de
nanosatélites. Estas tecnologías abarcan el desarrollo de todos los com-
ponentes de los que tradicionalmente se componen un sistema espacial:
componentes del segmento espacio y del segmento terreno. Para el seg-
mento espacio, se describe la utilización del estándar CubeSat, que es
mayoritaria dentro del campo de los nanosatélites. Para el segmento te-
rreno, se describe la utilización tradicional de una estación terrena aislada
que realiza todas las funciones del segmento terreno y la evolución de la
misma a la red de estaciones GENSO.
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3.2. Introducción
Los sistemas espaciales que se basan en la utilización de nanosa-
télites1 surgen, inicialmente, por la posibilidad que habilita el estándar
CubeSat de lanzar satélites de prestaciones reducidas, a un coste asu-
mible por muchas universidades. Este tipo de proyectos empiezan, por lo
tanto, con objetivos educacionales pero pronto empiezan a surgir provee-
dores privados de componentes para esta tecnología como, por ejemplo,
Clyde Space Ltd. ([26]), ISISSpace Ltd. ([27]) o GomSpace Ltd. ([28]).
Estos sistemas espaciales responden al paradigma arquitectónico
tradicional de un sistema espacial y, por lo tanto, constan de un segmento
espacio y un segmento terreno. El segmento espacio de estos sistemas
suele basarse en la utilización de un único satélite tipo CubeSat y que son
operados a través de una única estación terrena en banda UHF o VHF de
radio aficionados. Esta estación terrena, típicamente, se construye junto
con el propio centro de control de misión en unas instalaciones comunes
de segmento terreno. Actualmente, el desarrollo de la red GENSO de
estaciones terrenas que permite operar este tipo de satélites, permite
operar satélites de este tipo a través de un conjunto de estaciones terrenas
sindicadas en dicha red, lo que representa ciertas mejoras respecto a la
utilización de una única estación de seguimiento y control.
1Atendiendo a su peso, se denominan microsatélites a aquellos satélites cuya masa
se encuentra entre 10 y 100 kg, nanosatélites a los que tienen una masa entre 1 y 10 kg,
picosatélites a los que tienen una masa entre 1 y 0.1 kg y femtosatélites a los que tienen
una masa inferior a 0.1 kg.
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3.3. Segmento espacio: el estándar CubeSat
El estándar CubeSat es un estándar que define un dispensador gené-
rico para satélites que tengan unas dimensiones definidas y la interfaz de
este dispensador con el lanzador. Esto facilita y simplifica el proceso de
lanzamiento de un satélite, ya que todo el proceso de diseño, fabricación,
validación e instalación en el lanzador de dicha interfaz, ya no es potestad
del diseñador del sistema espacial, sino que pasa a ser responsabilidad
del proveedor del servicio de lanzamiento. Además, para este proveedor,
como el dispensador para satélites de este tipo es siempre el mismo o
varía muy poco entre versiones, todo el proceso de fabricación, cualifi-
cación e instalación en el lanzador de dicho componente, es bastante
más sencillo que el mismo proceso para un dispensador personalizado y
diferente para cada misión espacial.
Toda esta simplificación en el proceso de integración y lanzamiento
permite reducir los costes finales del sistema y es el punto clave que ha
permitido el desarrollo de satélites a muchas universidades e instituciones
que no podrían de otra manera haber asumido el coste de un lanzamiento
según el modelo tradicional. Sin embargo, esta simplificación de este
proceso no es suficiente para reducir el coste de lanzamiento hasta hacerlo
asumible a las universidades e instituciones educacionales, por lo cual el
peso también se reduce a entre 1 y 4 kg por cada satélite.
Por lo tanto, la tecnología CubeSat se basa en la estandarización de
este proceso, para la cual es clave el diseño del dispensador estándar.
Este dispensador recibe el nombre de P-POD R©(Poly-Picosatellite Orbital
Deployer o Dispensador orbital de múltiples Picosatélites), que se trata de
una estructura con forma de paralelipípedo en aluminio completamente
cerrada y aislada del lanzador (véase la figura 3.1). Los CubeSats se
integran en su interior, con lo cual, de cara al lanzador, es una caja aislada
que permanece inerte dentro del lanzador. Esta estructura estándar y su
interfaz con los nanosatélites que alberga, se define en el estándar CDS
(CubeSat Design Specification o Especificación de Diseño CubeSat), que
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se puede consultar en [29]. La interfaz con los lanzadores también es
siempre la misma y solo sufre variaciones a medida que el dispensador
evoluciona e incluye mejoras, lo que no coincide con cada misión en la
que éste se utiliza. El documento que define la interfaz del dispensador
con el lanzador es el ICD del P-POD R©que se puede consultar en [30].
Los CubeSats pueden se desarrollan con 2 configuraciones posibles
que se definen en la tabla 3.1. Esto crea una familia de satélites con
diferentes configuraciones, abriendo la puerta al desarrollo de satélites
diferentes en función de las necesidades específicas de cada misión,
pero que se pueden lanzar con el mismo dispensador. Esta capacidad
del sistema multiplica las posibilidades de encontrar varias misiones que
puedan compartir el mismo dispensador y, por lo tanto, gastos de lan-
zamiento. La configuración 2U también es posible, aunque no aparece
definida actualmente en el estándar CDS, según su versión 12.
Configuración Masa (kg) Dimensiones (cm)
1U 1.33 10x10x11.35
3U 4 10x10x34.05
Tabla 3.1: Posibles configuraciones (masa y dimensiones) para un CubeSat.
Cuando el lanzador genera una señal eléctrica de despliegue, el dis-
pensador abre la tapa de una de sus caras y eyecta los nanosatélites
que contiene en su interior. Para realizar esta eyección, los satélites se
encuentran presionados contra un muelle, el cual, al abrirse la tapa, los
empuja hacia el espacio exterior. Los satélites son conducidos hacia al
exterior a través de una serie de raíles en los que la estructura exterior de
estos hace contacto.
Se recomienda consultar los artículos [31] y [32] con el objetivo de
extender la descripción sobre el estándar CubeSat que aquí se realiza.
Para observar la relevancia que para otras instituciones han adquirido los
proyectos que se basan en nanosatélites de tipo CubeSat o similares, se
puede consultar [33] y [34].
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(a) Dispensador completamente ce-
rrado.
(b) Integración del CubeSat en el dis-
pensador.
(c) CubeSat 1U XaTcobeo
(UVIGO).
(d) CubeSat 3U GeneSat (NASA) y su dis-
pensador.
(e) CubeSat 3U DelfiC3, Universidad de Delft (Holanda).
Figura 3.1: Dispensador, CubeSats e integración.
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3.3.1. Interacción con el lanzador
Una de las claves de la tecnología CubeSat para su aceptación por
parte de los lanzadores, ha sido la capacidad del sistema completo inte-
grado (es decir, la capacidad del conjunto P-POD R©con los nanosatélites
dentro) de permanecer completamente inerte durante todo el proceso de
integración en el lanzador y posterior lanzamiento. Esto permitió ofrecer
garantías a los proveedores de oportunidades de lanzamiento acerca de
la fiabilidad de los CubeSats, abriendo muchas posibilidades a la hora de
encontrar los primeros vuelos.
Los CubeSats son lanzados como cargas secundarias en lanzamientos
en los cuales, típicamente, la carga principal decide la órbita objetivo en
la que todos los satélites del mismo vuelo serán inyectados. Esto tiene
fuertes implicaciones a la hora de desarrollar el diseño de un CubeSat, ya
que las características del entorno espacial al que estará sometido pueden
variar enormemente dependiendo de la órbita en la que éste sea inyectado.
Típicamente, esto provoca que durante las fases de diseño los análisis
que dependan de las características de la órbita no se desarrollen para
una única órbita cerrada, sino que deban realizarse para un conjunto de
órbitas en las que, posiblemente, el satélite sea inyectado. Este concepto
se desarrolla con mayor nitidez en la sección 6.4.2.
También cabe destacar que, a pesar de que la interfaz con el lanzador
es siempre el dispensador, los desarrolladores de CubeSats deberán
proveer a los lanzadores ciertas pruebas para determinar el grado de
cualificación que sus satélites han logrado. Estas pruebas se basarán en
los niveles de cualificación que exija cada lanzador en concreto, tanto para
las características de vibración, soporte de ciclos térmicos y adecuación
al vacío u otros entornos como, por ejemplo, la exposición al rociado con
elementos como la hidracina. Cada lanzador suele pulicar los niveles
de cualificación que exige en un documento que, típicamente, recibe el
nombre de manual de usuario. Por ejemplo, para el lanzador DNEPR, los
niveles de cualificación que se exigen se pueden consultar en [35].
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3.3.2. El esquema PC-104 y los COTS
La mayor parte de los subsistemas que se requieren para desarrollar
la plataforma de un CubeSat, son ofertados por proveedores como COTS
(Components Off-The-Shelf o Componentes Fuera-de-la-Caja). De esta
manera, se pueden encontrar a la venta la estructura del satélite com-
patible con el ICD del P-POD R©, radios embarcables en banda UHF de
aficionados, ordenadores de a bordo y sistemas de potencia completos
formados por baterías, paneles solares y sistemas electrónicos de control
asociados. Además, todos ellos son compatibles entre sí, un hecho que
se debe al establecimiento de un estándar de facto para la interconexión
eléctrica y apilamiento físico de placas electrónicas en el interior de la
estructura compatible con CubeSat.
Para ello, el establecimiento del bus PC-104 (véase [36]) como bus
estándar de facto para proveer las comunicacioens internas entre los
diferentes circuitos electrónicos, junto con la normalización también de
facto del esquema de ensamblaje interno de las placas electrónicas, ha
permitido el desarrollo de estos componentes que son electrónica y mecá-
nicamente compatibles entre ellos. En la figura 3.2a se puede observar
como se lleva a cabo la interconexión y apilamiento de las diferentes
placas electrónicas internas. En principio, cada placa a nivel individual
tiene unas dimensiones determinadas y definidas (véase [36]); teniendo
cada una de ellas que incorporar un conector PC-104 en una posición
determinada, para conectarse eléctricamente con las placas inferior y
superior de la pila. Mecánicamente, cuatro barillas roscadas se pasan por
las esquinas de las placas y unos separadores metálicos se ponen entre
las placas para fijar la distancia entre ellas. De esta forma, fijando el modo
de interconexión eléctrico y de apilamiento mecánico, se crea un esque-
ma que permite a desarrolladores independientes diseñar e implementar
circuitos compatibles a nivel eléctrico y mecánico.
En la figura 3.2 se incluyen imágenes de una serie de componentes
COTS desarrollados por 3 fabricantes independientes pero que, al respetar
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el estándar de facto construido sobre PC-104, pueden fabricar equipamien-
to embarcable compatible. Así, se muestra un ordenador fabricado por la
empresa norteamericana Pumpkin Inc., un sistema de potencia fabricado
por la empresa escocesa Clyde Space Ltd. y una radio de comunicaciones
fabricado por la empresa danesa GomSpace Aps., que son todos compati-
bles eléctrica y mecánicamente entre ellos. Típicamente, la compatibilidad
a nivel de estructuras de datos intercambiados entre componentes y su
formato se relega como tarea al software embarcado en el ordenador
principal. También aparece una representación de una estructura para un
CubeSat 3U que es compatible tanto con el estándar CubeSat (interfaz
del dispensador) como con el estándar de facto basado en PC-104 y que,
por lo tanto, permite la integración de todos los componentes anteriores
en su interior.
3.3.3. Componentes electrónicos embarcables
Debido al bajo presupuesto hacia el que se orienta el desarrollo de
esta tecnología, la mayoría de los componentes electrónicos a los que
los desarrolladores tendrán acceso serán componentes ya utilizados en
otras aplicaciones. Por ejemplo, la mayor parte de la electrónica de co-
municaciones embarcada en estos satélites proviene del mundo de los
radioaficionados o de la telefonía. Estos componentes presentan la ventaja
de su bajo coste y alta disponibilidad, lo que permite integrarlos en estos
satélites a un coste asumible.
La gran desventaja que presentan es su tolerancia al entorno espacial2,
ya que muchos de ellos han sido diseñados para trabajar en un entorno
térmico muy estable (entre 0o y 20o C). Sin embargo, muchos fabricantes
desarrollan los componentes también con un rango que hace posible su
utilización en el espacio. Así, para la mayoría de los dispositivos electró-
2En los estándares ECSS [37] y [38] se puede consultar cuáles son los principales
efectos del entorno espacial sobre la electrónica embarcada en satélites, así como la
metodología adecuada para implementar una política de mitigación de dichos efectos
adversos.
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(a) Componentes compatibles Cube-
Sat apilados.
(b) Sistema de potencia, ClydeSpace
Ltd.
(c) Sistema de comunicaciones,
GomSpace Aps.
(d) Ordenador embarcado, Pupkin
Inc.
(e) Estructura 3U, ISIS Space B.V.
Figura 3.2: Sistemas COTS PC-104 compatibles.
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nicos se puede encontrar su versión de rango industrial, que permite la
operación de los mismos en entornos térmicos de entre -40o y 80oC.
La radiación que aparece en el espacio también afecta a los componen-
tes en gran medida, especialmente a los electrónicos. En este terreno, es
donde los CubeSats presentan una gran desventaja, ya que la utilización
muchas veces de componentes electrónico rad-hard (radiation hardended
o endurecidos contra la radiación) o incluso rad-tol (radiaton tolerant o
tolerantes a la radiación), implica un mayor consumo y complejidad, lo
que al final se puede traducir en unas necesidades de masa que no son
posibles para un CubeSat. En este sentido, existen soluciones intermedias
como intentar proteger de ciertos efectos de la radiación, a través de
soluciones como la incorporación de blindaje y la redundancia software. A
pesar de esto, estas soluciones siguen sin lograr una protección tan fiable
contra los efectos adversos de la radiación como la que se incorpora en
satélites de mayor complejidad.
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3.4. Segmento terreno
3.4.1. Segmento terreno aislado
La mayor parte de los segmentos terrenos para estos sistemas ba-
sados en nanosatélites desarrollados a día de hoy, se basan en la cons-
trucción de una única estación de seguimiento y operación del satélite a
desarrollar. La arquitectura que típicamente se utiliza en estas estaciones
se discute brevemente a continuación (para mayor información véase
[39]).
Típicamente, estos segmentos terrenos tienen un nivel de complejidad
bajo y se construyen en las mismas instalaciones, implementándose de
forma conjunta las funcionalidades de seguimiento y comunicación con el
satélite; junto con el comando del mismo. Según el estándar ECSS [40] y
tal y como se hace en las misiones espaciales de mayor complejidad, estas
funcionalidades se encontrarían separadas en instalaciones diferentes,
las cuales se comunicarían a través de una red de comunicaciones que
se desplegaría a tal efecto.
Por lo tanto, los segmentos terrenos tradicionales se basan en unas
instalaciones únicas desde donde se realiza el seguimiento del satélite,
se establece y gestiona el enlace de comunicaciones con el mismo y se
lleva a cabo la ejecución de la misión.
Para todo esto, el hardware típicamente utilizado es equipamiento de
comunicaciones que utilizan los radioaficionados en la banda de UHF y
que se describe con mayor detalle en [39]. El software necesario para
realizar el control se suele diseñar de manear exclusiva para un proyecto
en concreto, complementándose con la utilización de ciertos programas
disponibles comercialmente como son el Orbitron y el STK. El Orbitron
es un software de libre distribución, que se utiliza para realizar el segui-
miento con la antena del satélite y la corrección del efecto Doppler en
las comunicaciones, mientras que el STK es una herramienta comercial
desarrollada por AGI Corp. (véase [41]) y se utiliza como herramienta de
á Sistemas de nanosatélites
P
ág
in
a
60
de
43
1
simulación para la predicción de los pases de los satélites por encima de
estas instalaciones.
3.4.1.1. Diversidad de polarización
Uno de los puntos más importantes a tener en cuenta para el desa-
rrollo de la estación terrena, es la capacidad que tenga esta para asumir
un cambio en la polarización de la señal transmitida por el satélite. Este
fenómeno no suele ser extraño, ya que en satélites como SwissCube, un
fallo en el sistema del control de actitud provocó una rotación excepcio-
nalmente elevada del CubeSat lo que se tradujo en cambios continuos e
incontrolados de la polarización de dicha señal (véase [42]). A mayores,
también se pueden reducir los costes y complejidad del diseño del satélite
en caso de que la misión no requiera de un sistema de control de actitud
específico. Por ejemplo, en las misiones de la UVIGO XaTcobeo y HUM-
SAT/Demostrador, los CubeSats no cuentan con ningún tipo de sistema
de control de actitud (ver [43] y [44]) y, por lo tanto, necesitan de algún
tipo de mecanismo adicional para poder suplir las variaciones de la polari-
zación del diagrama de radiación de la antena embarcada. Por esto, se
necesita disponer en el segmento terreno de un sistema que tenga todas
las polarizaciones que el satélite puede exhibir debido al giro incontrolado
del mismo. Este sistema, deberá ser capaz de mantener el enlace de co-
municaciones entre el satélite y el segmento terreno, independientemente
de la actitud del satélite.
Por ello, en estaciones terrenas como la de los sistemas XaTcobeo
y HUMSAT/DEMO, se implementa dicho sistema de diversidad de pola-
rización, tal y como se describe en el artículo [3] y en [39]. En la figura
3.3 se muestra una descripción esquemática de la implementación del
sistema para proveer de diversidad de polarización al segmento terreno
de la UVIGO para los proyectos antes citados. Se puede observar que,
para lograr la diversidad de polarización requerida, la implementación que
se ha desarrollado duplica las cadenas de comunicación en el segmento
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terreno. Así, aparece una primera cadena de comunicaciones para la
polarización circular a derechas (RHCP) y una segunda cadena de co-
municaciones para la polarización circular a izquierdas (LHCP). Ambas
cadenas de comunicaciones funcionan simultáneamente, con lo que se
recibe información por ambas ramas a la par. Para cada una de las ra-
mas, se incluyen el transceptor FM (traslado de la banda de transmisión
a frecuencia intermedia) y un modem TNC, que permite demodular la
señal recibida. Por lo tanto, a la salida de cada uno de los modem TNC,
se encontrará la trama decodificada en forma de bits. Dependiendo de
la polarización con la que transmita el satélite (en función de su actitud
instantánea), se podrán recibir o bien dos tramas simultáneamente, o bien
una trama por cada una 1 de las ramas. De esta forma, el problema de la
diversidad de polarización se simplifica a un problema de determinar cuál
de las tramas se envía al software de control de misión y cuál se descarta,
en el caso de recibir dos tramas a la par.
Esta decisión se toma mediante un algoritmo software que se imple-
menta en una aplicación que toma como entradas a salida de ambos TNCs
y, por lo tanto, recibe ambas tramas a la par. Esta aplicación, implementa el
algoritmo de selección de las tramas durante la recepción que se muestra
en la figura 3.3b, de tal manera que escoje entre ambas aquella que tenga
la comprobación de CRC correcta. Para la transmisión de tramas por el
enlace ascendente, se debe seleccionar una de las ramas a través de la
cual realizar dicha transmisión. La idea básica de este algoritmo es utilizar
aquella rama por la que se halla recibido un mayor número de tramas
correctas hasta el instante mismo de la transmisión (este algoritmo se
representa en la figura 3.3c).
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(a) Implementación en la estación terrena.
(b) Algoritmo para la recepción de
tramas.
(c) Algoritmo para la transmisión de
tramas.
Figura 3.3: Diversidad de polarización, sistemas XaTcobeo y HUMSAT/DEMO (UVIGO).
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3.4.2. La red GENSO
3.4.2.1. Objetivos del proyecto
El proyecto GENSO (Global Education Network for Satellite Opera-
tions o Red Global Educacional para la Operación de Satélites) nace
como fruto de la cooperación entre varias agencias espaciales internacio-
nales (ESA, JAXA, ISB) con el objetivo de desarrollar una red educativa de
estaciones terrenas que permita la operación de satélites educacionales
universitarios. Los objetivos principales que se definen para este proyecto
son (extraídos de [45]):
Acceso casi global a los operadores de misiones educacionales para
que realicen el control de sus satélites.
Acceso remoto a datos de misión en tiempo real, incluso en los
casos en los que la estación terrena local de los operadores no se
encuentre disponible.
Programación de sesiones para la operación de los satélites a través
de las estaciones de terceros.
Corrección de errores en los datos descargados de los satélites
mediante la comparación de los mismos datos, pero obtenidos en
diferentes estaciones.
Recomendaciones para la utilización de hardware en futuras misio-
nes espaciales educacionales.
Enfatizar la colaboración con la comunidad de radio aficionados con
el objetivo de soportar una interfaz común a través de la cuál se
pueda gestionar la petición y coordinación de las frecuencias.
Adicionalmente a los objetivos principales del proyecto listados, se
definen los siguientes objetivos opcionales:
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Se permitirá el control remoto automático de todas las estaciones
terrenas que se encuentren sindicadas en la red.
Definición de una solución estándar para el hardware del segmento
terreno en misiones espaciales educacionales, con el objetivo de
optimizar los resultados del sistema GENSO con un coste mínimo
por estación.
3.4.2.2. Descripción del sistema GENSO
El proyecto GENSO nace para crear una red de estaciones terrenas
para el control de satélites universitarios que, actualmente, provee so-
porte para comunicaciones bidireccionales Tierra-Espacio en bandas de
aficionado UHF y VHF; y en las bandas S y L solo provee soporte para
comunicaciones de descarga de datos desde los satélites. Al tener un
conjunto de estaciones terrenas distribuidas por toda la superficie terrestre,
los operadores de los satélites se conectarán a través de una aplicación
software a cada una de las estaciones sindicadas en dicha red de forma
secuencial. De esta manera, la operación de los satélites pasa de ser una
operación aislada que se basa en el uso de una única estación terrena
donde se encuentra el equipo de operaciones, a una operación a través
de varias estaciones terrenas a las que las aplicaciones software de GEN-
SO permiten realizar una conexión secuencial y ordenada. Este cambio
representa un aumento en la capacidad de operación de los sistemas
espaciales universitarios, ya que el tiempo que se puede operar cada uno
de los satélites por órbita, se incrementa dástricamente.
Por lo tanto, este proyecto se basa en la utilización de una serie
de componentes software que crean la ilusión de utilizar los pases de
un satélite sobre múltiples estaciones terrenas, como si éstas fuesen
una única estación. En concreto, estos componentes software son las 3
aplicaciones siguientes:
MCC (Mission Control Client o Cliente de Control de Misión),
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una aplicación software que se instala en el centro de control de
misión desde donde los operadores comandarán su satélite. Esta
aplicación permite la conexión a a la red GENSO y la utilización de
los recursos de la misma de forma remota.
GSS (Ground Station Server o Servidor de la Estación Terrena),
un servidor que se instala en las estaciones terrenas que se sindi-
quen en la red GENSO. Este servidor se encarga de ofrecer a la
red las capacidades de esta estación y a ésta aplicación se conecta
directamente un cliente MCC para utilizar esta estación de forma
remota.
AUS (AUthentication Server o Servidor de Autenticación), que
es otro servidor software al cual acceden tanto el cliente MCC como
el servidor GSS antes de realizar la conexión directa entre ellos.
Este seridor actúa como punto de encuentro entre ambos y, a cada
MCC que requiere de un GSS para operar un satélite en un período
temporal determinado, le crea una reserva para la utilización en
exclusiva de dicho GSS, en caso de que esté disponible.
En la figura 3.4, se representa el funcionamiento, a grandes rasgos,
de la red GENSO de estaciones terrenas. En dicha figura, se puede ver
como los operadores de los satélites utilizan el MCC(a) para acceder a los
servicios de la red. Una vez estos operadores conocen las fechas futuras
de paso del satélite y las estaciones que tendrán visibilidad del mismo,
éstos realizan la petición de reserva de operación de dichas estaciones
utilizando el MCC para comunicarse con el AUS (paso (1)). El servidor
AUS planifica dichas reservas y, en caso de que sean posibles porque
nadie las haya reservado con anterioridad, las fechas futuras de pases
se comunican a las estaciones requeridas (pasos (2.a) y (2.b)). Cuando
se produzca el pase de los satélites, los operadores del mismo utilizarán
el cliente MCC para conectarse directamente a las estaciones terrenas
y poder comandar su satélite (pasos (3.a) y (3.b)). Para una descripción
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más detallada sobre el funcionamiento de la red GENSO, se recomienda
consultar [39].
Figura 3.4: Concepto de sistema de la red GENSO.
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3.4.2.3. Descripción de los servicios
Basándose en el concepto arquitectónico propuesto en la sección
3.4.2.2, el sistema GENSO es capaz de proveer dos tipos de servicios:
Un servicio pasivo, en el cual no es necesaria la conexión en
tiempo de real de los operadores a través del MCC. En este tipo de
servicio, los centros GSS realizan una descarga de los datos que el
satélite transmite sin intervención directa de los operadores. Durante
la recolección de estos datos, también se guarda información relativa
a la descripción del propio pase. Todos estos datos (los transmitidos
por el satélite y los relativos a la descripción del pase), se envían al
MCC una vez finaliza dicho pase.
Un servicio activo de descarga, muy parecido al anterior, pero en
este caso el MCC se conecta en tiempo real al GSS para recibir los
datos del satélite que se están recogiendo en dicha estación terrena.
Un servicio activo bidireccional en el que la conexión directa entre
MCC y GSS en tiempo real durante la duración del pase permite
no sólo la descarga de los datos transmitidos por el satélite, sino
también el envío a dicho satélite de mensajes por parte de los
operadores para poder comandarlo.
3.4.2.3.1. Ventajas de la utilización de GENSO
La utilización de la red GENSO como base para la comunicación y
seguimiento de los satélites de un sistema espacial presenta las siguientes
ventajas:
El tiempo de pase y, por lo tanto, el tiempo de operación y el volumen
de datos que se pueden descargar para una misma misión, se
incrementa drásticamente con un coste mínimo.
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La existencia de múltiples estaciones en la red GENSO permitirá
a los operadores contar con rendundancia a nivel de estaciones
terrenas de seguimiento.
Se podrá utilizar diversidad de polarización mediante la combinación
de estaciones terrenas que tengan polarizaciones diferentes y que
tengan visibilidad al mismo tiempo del satélite a operar.
Además, la utilización de la red GENSO para el segmento terreno de un
sistema espacial sigue permitiendo la construcción y utilización adicional
de una estación terrena aislada tal y como se hacía tradicionalmente.
Una de las ventajas más importantes es el aumento del volumen
intercambiado de datos que, como se indica en artículos como [46]. En
el artículo aquí citado, se estima que se han descargado alrededor de
435 MB de datos de los satélites en 18 misiones espaciales, lo cual es
un volumen de datos relativamente pequeño para el número de misiones
realizadas. Por esto, la utiliaación de un sistema como GENSO que permita
incrementar el volumen de datos descargado y, por lo tanto, incrementar
el retorno neto de las misiones, es un aspecto muy importante de cara a
las misiones espaciales basadas en nanosatélites.
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La principal conclusión que se deriva de lo expuesto en este capítulo
es que la tecnología actual disponible para nanosatélites se encuentra en
un punto de inflexión entre su aplicación real para sistemas espaciales
de carácter educacional y la posibilidad de evolucionar estas tecnologías
para proveer servicios comerciales explotables en un futuro.
Las principales ventajas de la utiliación de esta tecnología son su bajo
coste y su tiempo de desarrollo reducido. Este tiempo de desarrollo redu-
cido permite a los estudiantes universitarios involucrarse en un proyecto
espacial completo a lo largo de todas sus fases, desde que empieza el
diseño hasta que el satélite es lanzado y operado; con lo cual, los estu-
diantes pueden estudiar un sistema espacial de complejidad manejable
durante todo su ciclo de vida. Además, la posibilidad de utilizar componen-
tes COTS, es una ventaja a la hora de minimizar la complejidad y, por lo
tanto, el coste de estos satélites.
Sus principales desventajes son sus capacidades reducidas, debido a
la escasa masa permitida que limita la capacidad de embarcar electrónica
resistente al entorno espacial. Este factor limita el rango de órbitas a las
que se pueden lanzar los CubeSats, ya que para órbitas bajas entre 500 y
800 km de altitud, la vida útil de estos satélites se aproxima a los 2 años de
vida útil3. Sin embargo, los continuos avances en integración de circuitos
electrónicos permiten ser optimistas en cuanto a la disminución en los
requerimientos de masa y de potencia de los futuros circuitos comerciales
de características rad-hard o rad-tol que, a día de hoy, son difícilmente
manejables con los márgenes de masa y potencia que se manejan en
estos satélites.
En cuanto al segmento terreno, las reducidas capacidades de un
3No existen todavía estudios publicados acerca del tiempo de vida medio de las
misiones de CubeSats, aunque este resultado de dos años es fácilmente extrapolable de
los datos de tiempo de vida de los satélites que se lanzaron con anterioridad. La página
web [47], mantenida por CALPOLY, contiene una relación de todas las misiones espaciales
que han inyectado CubeSats en órbita.
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segmento terreno basado en una estación única y aislada frente a la
utilización del conjunto de estaciones de la red GENSO, hacen de esta
segunda opción una buena elección para los desarrolladores de sistemas
de nanosatélites. Las principales ventajas que la utilización de la red
GENSO provee son prometedoras en cuanto al aumento del tiempo de
operación y capacidad de intercambio de datos con los satélites. Estas
capacidades adicionales hacen muy atractiva la opción que tienen los
desarrolladores a día de hoy de continuar diseñando y construyendo sus
estaciones terrenas propias y, además, sindicarlas en la red GENSO para
compartir las capacidades de dicha red y obtener así un segmento terreno
robusto y eficaz de seguimiento de satélites.
Por lo tanto, se puede concluir que la tecnología basada en nanosatéli-
tes es una tecnología muy prometedora por el punto de desarrollo en el
que se encuentra y por las mejoras futuras que se introducirán en los dis-
positivos electrónicos embarcables y en las infraestructuras de segmento
terreno disponibles.
Parte II
La misión HUMSAT y el programa GEOID

Capítulo 4
La misión HUMSAT
4.1. Resumen
A lo largo de este capítulo se presenta el sistema HUMSAT y sus obje-
tivos principales. Esta presentación hará especial hincapié en la definición
conceptual de la misión y de todo el sistema, así como en la descripción
de su estructura organizativa y en los procesos de interrelación entre las
diferentes entidades que toman parte en el proyecto.
La idea principal es mostrar cómo la heterogeneidad de los compo-
nentes del sistema HUMSAT conduce a la necesidad de crear estructuras
organizativas adicionales a las propuestas en los estándares ECSS para
gestionar dicho proyecto. Dichos diseños diferentes permiten la inclusión
de un amplio abanico de componentes en el sistema, aportando cada uno
de ellos una mejora al rendimiento del mismo. Esto es posible gracias al
establecimiento del marco de diseño HUMSAT , que no es más que un
conjunto de documentos con requisitos que todos los sistemas deben cum-
plir para que, a pesar de su heterogeneidad, se garantice la compatibilidad
con el resto del sistema.
Los conceptos desarrollados en esta sección se basan en la publica-
ción artículo [1] y en las exposiciones en congresos [2] y [4].
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4.2. Nacimiento del sistema HUMSAT
El sistema HUMSAT nace fruto de la cooperación en el año 2009
entre las siguientes instituciones: la Universidade de Vigo (UVIGO), la
universidad americana California Polytechnic State University (CALPOLY
o Universidad Estatal Politécnica de California), el centro CRECTEALC
(Centro Regional de Enseñanza de Ciencia y Tecnología del Espacio para
América Latina y el Caribe) y la UNAM (Universidad Nacional Autónoma
de México). Su objetivo principal es crear una constelación de satélites
de muy bajo coste, para proveer una cobertura de comunicaciones global
a sensores1 también de muy bajo coste. Estos sensores pueden estar
posicionados en cualquier parte del mundo y la información que generen
debe transportarse desde ellos, hasta los usuarios finales que los hayan
desplegado y viceversa. Para realizar el control y seguimiento del seg-
mento espacio, se propone la utilización de la red de estaciones terrenas
GENSO como componente del segmento tierra, sin que esto limite la
posibilidad de añadir estaciones terrenas individuales fuera de dicha red.
Esta idea fue presentada por primera vez por la UVIGO en el congreso
Small Satellite Programmes for Sustainable Development, que tuvo lugar
en la ciudad austríaca de Graz en el año 2009 (véase [48]). La UVIGO
seguiría presentando el sistema y los avances en el diseño del mismo en
los años 2010 (véase [49]) y 2011 (véase [50]).
La participación en este sistema permanece abierta a universidades
e instituciones que deseen realizar aportaciones individuales de carác-
ter educativo o científico no comerciales. Eventualmente, la tecnología
desarrollada para este sistema podría evolucionar para ser utilizada por
empresas u otras entidades que deseen emplear un servicio de este tipo
de una manera no comercial (véase [51]). Por ejemplo, dos aproxima-
ciones permitidas para contribuir al desarrollo del sistema son tanto el
diseño e implementación por parte de una universidad de un CubeSat
1En esta memoria, el término sensor hace mención a un conjunto formado por un
equipamiento de comunicaciones vía satélite y un dispositivo asociado de medida.
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que extienda las capacidades de la constelación desplegada, como el
despliegue de un número de sensores por parte de una empresa para dar
un servicio no comercial.
De esta forma, el diseño del sistema debe permitir la adición de múlti-
ples proyectos que se puedan incorporar, aún después de que el diseño
global del mismo se haya cerrado. Este diseño debe permitir implemen-
tar componentes por separado que sean compatibles entre sí y que se
puedan utilizar para expandir las capacidades del sistema desplegado.
La ESA participa como una entidad que permite aglutinar a todas
aquellas universidades europeas que deseen formar parte del sistema a
través de programas con financiación propia. Para ello, lanza a finales del
año 2010 un programa no obligatorio desde su oficina de educación para
los países miembros de la organización que recibe el nombre de GEOID -
GENSO Experimental Orbital Initial Demonstrator (véase [52]). Este pro-
yecto tiene un doble objetivo: por un lado, impulsar el involucramiento de
las universidades europeas en el sistema HUMSAT y, por otro, realizar un
test real de operatividad de la red GENSO sobre la constelación del siste-
ma HUMSAT. A partir de este momento, las entidades pueden adherirse
al sistema HUMSAT también a través del programa GEOID, aunque este
tipo de colaboración esté más restringido a la relación de cada entidad
con la ESA.
A través del programa GEOID, la ESA selecciona a la UVIGO como
prime contractor (contratista principal) del proyecto para llevar a cabo el
diseño del sistema HUMSAT. La ESA dará soporte de ingeniería y gestión
a la UVIGO durante este contrato; así como facilidades para la utilización
de sus instalaciones de test y verificación a todos los equipos que formen
parte del programa GEOID.
Desde el punto de vista del sistema HUMSAT, el programa GEOID
aportará una serie de satélites desarrollados por universidades europeas
que permitirán desplegar una constelación inicial basada en la utilización
de CubeSats. Este despliegue inicial tendrá como objetivo validar diversos
conceptos de operación y comunicaciones en órbita. Además, permite
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establecer un marco de cooperación a nivel educativo entre las universi-
dades europeas, para el desarrollo de sistemas aeroespaciales. A través
de estos proyectos, los alumnos de dichas instituciones podrán intervenir
en misiones espaciales completas que se llevarán a cabo dentro de la
duración normal de su programa de estudios. Un extracto del conjunto de
todos los proyectos que, a fecha de Noviembre de 2012, han utilizado el
estándar CubeSat, se puede consultar en [53].
En el año 2011, la oficina para la gestión de los Asuntos Espaciales de
la ONU (UNOOSA), incluye el sistema HUMSAT dentro del programa BSTI
(Basic Space Technology Initiatives o Iniciativas de Tecnología Espacial
Básica) (véase [54]). Este programa comienza después de la tercera
conferencia de Naciones Unidas sobre Usos Pacíficos del Espacio Exterior
(UNISPACE III, 1999, véase [55, 56]). Su objetivo principal es mejorar la
capacitación técnica de los países involucrados en este programa para
que puedan acceder a tecnologías espaciales orientadas a conseguir un
desarrollo sostenible. El programa BSTI, originalmente, se centraba en el
desarrollo de proyectos que utilizaban tecnología espacial ya disponible
comercialmente y en la implantación de programas educativos sobre
tecnología espacial. Sin embargo, a partir del congreso de Graz del 2009
(véase [48]), UNOOSA decide incluir en el programa BSTI el desarrollo de
tecnología nueva específica de aplicaciones espaciales que permitan un
desarrollo sostenible. De esta forma, en dicho congreso se seleccionan
una serie de proyectos como pilares del nuevo enfoque que recibe dicho
programa; entre ellos, el proyecto HUMSAT a través del programa GEOID
de la ESA (véase [54]).
Una vez finalizado el diseño a nivel de sistema, la UVIGO empieza
el desarrollo del primer satélite de la constelación. Este satélite recibe
el nombre de HUMSAT/DEMO o HUMSAT/Demonstrator (Demostrador
HUMSAT) y su objetivo es demostrar la viabilidad del concepto de comuni-
caciones del sistema HUMSAT entre CubeSats y sensores de muy bajo
coste. El lanzamiento de este satélite de demostración está pensado para
llevarse a cabo a comienzos del año 2013.
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Así nace el desarrollo del sistema HUMSAT, desde el ámbito universi-
tario, posibilitando la incorporación de otras entidades privadas al seno
del mismo.
4.3. Concepto de misión
El sistema HUMSAT nace con el objetivo de proveer un servicio de
comunicación bidireccional a una serie de sensores que pueden desple-
garse en cualquier parte del mundo. Este servicio de comunicaciones debe
permitir el envío y recepción de mensajes cortos en la banda de UHF de
radioaficionados desde y hacia estos sensores. Estos sensores generarán
información periódicamente, la cual es transportada por los satélites hasta
las estaciones de seguimiento terrenas. Una vez en dichas estaciones,
esta información debe ser puesta a disposición de los usuarios finales
a través de Internet. El servicio que el sistema provee es independiente
de la aplicación que se haga de los datos obtenidos de los sensores,
convirtiendo al sistema en un medio de transporte genérico de información
entre sensores y usuarios finales. De esta forma, la obtención de los
datos generados por los sensores desplegados se convierte en una tarea
desatendida por parte de los usuarios; quienes se limitan a desplegarlos
inicialmente y a intercambiar información con ellos a través del sistema.
Asimismo, los operadores del sistema HUMSAT se limitan a controlar y
gestionar el transporte de datos. Este tipo de servicio en sistemas vía
satélite se conoce tradicionalmente como servicio storage-and-forward
(almacenamiento y retransmisión). Una descripción más detallada del
concepto de misión puede encontrarse en [57].
La comunicación de los usuarios finales con los sensores se realiza de
una manera muy parecida. Ésta la inician los usuarios finales cuando surge
la necesidad de enviar algún tipo de datos hacia los sensores. En este
momento, el usuario accede al servicio de Internet y comunica al sistema
HUMSAT la necesidad de enviar dichos datos a uno o más sensores en
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concreto. El sistema HUMSAT planifica la ruta que dichos datos deben
seguir a través de la constelación de satélites y éstos se encargan de
transportarlos en último término hasta los sensores.
Para llevar a cabo esta misión, se concibe un sistema que se puede
desglosar en los siguientes segmentos típicos de un sistema espacial
tradicional:
El segmento usuario, del cual los siguientes elementos forman
parte:
• Una serie de usuarios dispuestos a monitorizar variables físi-
cas mediante sensores que serán operados de forma desaten-
dida.
• Un conjunto de sensores desplegados por los usuarios del
sistema (segmento usuario).
El segmento espacio, que estaría formado por una constelación
de satélites que permite transportar datos desde y hacia los senso-
res desplegados independientemente.
El segmento terreno, compuesto por los siguiente elementos:
• Un conjunto de estaciones terrenas y centros de control de
misión específicos para cada satélite, que permiten la opera-
ción de los mismos. Llevan a cabo tareas como la recepción
de los mensajes que van hacia los sensores y la transmisión
de los mensajes que vienen de los sensores o el seguimiento
y operación de los satélites. El conjunto de todos estos cen-
tros y estaciones forma las infraestructuras específicas del
segmento terreno.
• Las infraestructuras comunes para la coordinación y centrali-
zación de la información del sistema. Además, proveen también
el servicio de acceso de los usuarios a través de Internet.
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El típico escenario de uso considerado durante este diseño se puede
ilustrar con el ejemplo siguiente (ver figura 4.1). Un equipo científico
de una universidad, por ejemplo, desea monitorizar durante un tiempo
determinado la evolución instantánea de la temperatura en un región de
la Tierra. Utilizando el concepto de misión del sistema HUMSAT, dicho
equipo tendría que conseguir unos sensores de medición de temperatura
que puedan comunicarse con los satélites de la constelación. Después,
los desplegaría en el área de interés para dicha medición (paso [1] en la
figura). Los satélites de la constelación pasarían una serie de veces al
día, recogiendo la información generada por los mismos (pasos [2] y [3])
y llevándola a las estaciones de control del segmento terreno de HUMSAT
(pasos [4] y [5]). Las diferentes estaciones de control envían los datos
a un servidor común (paso [6]), donde permanecerán a disposición del
equipo científico. Cualquier miembro autorizado del equipo puede acceder
a través de Internet a los datos de los sensores que ahora se encuentran
almacenados en dicho servidor común (paso [7]).
En esta figura, también se ilustra cómo se realizaría la comunicación
en el otro sentido; es decir, cómo se lleva a cabo el transporte de datos
desde los usuarios hasta los sensores. En este ejemplo, en el momento
que los usuarios científicos deseen cambiar la frecuencia de medida de la
temperatura de los sensores desplegados, pueden enviar la nueva configu-
ración de los sensores a través de Internet hasta el servidor común (paso
[7]). En este servidor común, la petición de envío de datos se procesa y
se determina a través de qué satélites se debe transportar la información
(pasos [6, 5 y 4]. Los usuarios reciben un identificador de esta petición
de envío de datos al sensor, que recibe el nombre de identificador de
la petición de transmisión de datos a un sensor. Una vez alguno de
los satélites encuentre los sensores a los cuales van destinados dichos
mensajes de datos, se los transmiten (pasos [3 y 2]).
En las tablas 4.1 y 4.2, se describen los requisitos de generales y de
protección de la misión, incluidos en el documento [57]. Estos requisitos
definen con mayor precisión el concepto expuesto en esta sección.
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Figura 4.1: Concepto de misión del sistema HUMSAT.
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MIS-GN-010 Objetivo de la misión
El sistema HUMSAT debe proveer un servicio de comunicacio-
nes entre los usuarios y una serie de plataformas de sensores
genéricas.
MIS-GN-020 Cobertura del sistema
El sistema HUMSAT debe proveer una cobertura global del
servicio de comunicaciones, ya que los sensores pueden
encontrarse en cualquier parte del planeta.
MIS-GN-030 Estandarización de las interfaces de sistema
El sistema HUMSAT debe estandarizar las interfaces de acce-
so a los servicios que provee.
MIS-GN-040 Estandarización de las interfaces de usuario
El sistema HUMSAT debe estandarizar las interfaces para
que los usuarios externos sean capaces de añadir nuevos
elementos al sistema.
MIS-GN-050 Tiempo de explotación del sistema
El tiempo de explotación de la constelación del programa
GEOID será de 2 años.
MIS-GN-060 Fecha operacional del sistema
La constelación del programa GEOID deberá estar completa-
mente operacional en el año 2014 (TBC).
MIS-GN-070 Cooperación internacional
El sistema HUMSAT debe promover la cooperación entre los
países desarrollados y los países en vías de desarrollo.
MIS-GN-080 Objetivos educacionales
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El sistema HUMSAT tiene objetivos educacionales de promo-
ción de las actividades de desarrollo de sistemas aeroespa-
ciales reales por parte de estudiantes universitarios.
MIS-GN-090 Uso comercial
El sistema HUMSAT no debe tener usos comerciales.
MIS-GN-100 Cooperación internacional
El sistema HUMSAT debe permanecer abierto a la coope-
ración de cualquier universidad y/o institución de cualquier
país.
MIS-GN-110 Gestión del sistema
El uso del sistema HUMSAT debe estar regulado por una
nueva institución u organismo que será creado. Este orga-
nismo estará formado por los miembros de los equipos que
desarrollen el sistema HUMSAT.
MIS-GN-120 Recomendaciones de la ITU
El sistema HUMSAT debe cumplir con las regulaciones y
recomendaciones de la ITU que sean aplicables.
MIS-GN-130 Medidas de seguridad
Las medidas de de seguridad del sistema HUMSAT deben
garantizar la seguridad de los servicios que el sistema provee,
pero no deben comprometer la cooperación con entidades
externas, ni tampoco distanciar a potenciales grupos de usua-
rios.
MIS-GN-140 Aspectos sobre certificaciones y cuestiones legales
La evolución del sistema HUMSAT debe garantizar que du-
rante la fase de explotación del sistema, se hayan tenido en
cuenta todos los aspectos de regulación y legales que afecten
al sistema.
MIS-GN-150 Acuerdos internacionales
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La evolución del sistema HUMSAT debe garantizar que du-
rante la fase de explotación del sistema, se hayan tenido
en cuenta todos los acuerdos internacionales que afecten al
sistema.
MIS-GN-160 Servicios adicionales y requisitos de usuario
El sistema HUMSAT debe cubrir cualquier requisito nuevo de
los usuarios y sus necesidades de mejora de los servicios
durante el ciclo de vida del sistema.
MIS-GN-170 Evolución del sistema y mejoras adicionales
El sistema HUMSAT debe diseñarse de una forma abierta, pa-
ra permitir las mejoras y evolución tanto de su infraestructura,
como de sus servicios.
MIS-GN-180 Justificación del diseño
Todas las asunciones y suposiciones que se realicen durante
el diseño del sistema, deben justificarse adecuadamente.
MIS-GN-190 Monitorización del rendimiento
El sistema HUMSAT debe proveer la capacidad de monitorizar
y predecir el rendimiento del mismo, así como el análisis
y la comprobación de los datos históricos acerca de este
rendimiento.
MIS-GN-200 Regulación local, regional e internacional
Las operaciones y la infraestructura del sistema HUMSAT
debe cumplir con todas las leyes, normas y regulaciones a
nivel local, regional e internacional.
Tabla 4.1: Requisitos generales de misión.
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MIS-SEC-010 Protección de los datos
El sistema HUMSAT debe proveer los mecanismos necesarios
para garantizar la protección de los datos almacenados y su
transmisión segura a los usuarios finales.
MIS-SEC-020 Autorización de nuevos componentes
El consejo de gestión2 del sistema HUMSAT debe autorizar la
adición de nuevos sensores o de otros elementos al sistema
HUMSAT.
MIS-SEC-030 Licencia y términos de uso
El consejo de gestión del sistema HUMSAT debe proveer
información acerca de la licencia y de los términos de uso del
sistema.
MIS-SEC-040 Incorporación de nuevos usuarios
El consejo de gestión del sistema HUMSAT debe proveer
un servicio de suscripción para que los nuevos usuarios se
incorporen al sistema.
MIS-SEC-050 Seguridad en el almacenamiento de datos
La interfaz con los usuarios debe proveer un control de acceso
seguro a los datos almacenados en el sistema, de tal forma
que sólo los usuarios autorizados deben tener permitido el
acceso a los datos generados por sus propios sensores.
MIS-SEC-060 Seguridad en la transferencia de datos
La interfaz con los usuarios del sistema debe implementar los
mecanismos de seguridad necesarios para proveer integridad
y privacidad durante el intercambio de datos entre los usuarios
y el sistema HUMSAT.
2Este consejo de gestión se define con mayor precisión y se subdivide en la sección
4.5.2.
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MIS-SEC-070 Seguridad en la comunicación con los sensores
Los sensores deben cumplir con las políticas de acceso defi-
nidas para los servicios de comunicaciones que se ofrecen a
través de los satélites de la constelación HUMSAT.
Tabla 4.2: Requisitos de protección de la misión.
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4.3.1. Sistema de sistemas
Con el objetivo de lograr un despliegue de la constelación asumible
en coste y dado que se deben poder agregar componentes desarrollados
por proyectos independientes, una vez el diseño global del sistema esté
cerrado; éste debe concebirse como un conjunto de misiones independien-
tes con múltiples objetivos. De esta forma, la misión HUMSAT se modela
como un sistema de sistemas (System-of-Systems) basado en dos niveles
diferentes (ver figura 4.2):
El nivel superior está formado por el sistema HUMSAT, cuyos seg-
mentos están compuestos por los elementos de los sistemas de
nivel inferior. Dicha composición responde al siguiente modelo:
• El segmento espacio del sistema HUMSAT (constelación HUM-
SAT) está compuesto por los segmentos espacio (satélites) de
los sistemas de nivel inferior.
• El segmento terreno del sistema HUMSAT está formado por los
segmentos terrenos de los sistemas de nivel inferior (agrupados
en las infraestructuras específicas) y por las infraestructuras co-
munes del segmento terreno de Tierra, que es responsabilidad
de la UVIGO.
• El segmento usuario del sistema HUMSAT está compuesto
tanto por los usuarios que utilizan el sistema, como por los
sensores que éstos despliegan.
El nivel inferior es el nivel de sistemas de componentes, en el cual
cada proyecto independiente desarrolla un sistema que aporta un
satélite a la constelación y sus correspondientes infraestructuras
específicas de segmento terreno.
Esta extensión del concepto de misión requiere de la definición de un
marco de diseño (design framework ). Este marco de diseño constará de
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Figura 4.2: El sistema HUMSAT como un Sistema-de-Sistemas.
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una serie de requisitos que permitan que los componentes desarrollados
de forma independiente, sean compatibles entre ellos y con el conjunto
del sistema. Además, deben ser implementables y operables de forma
independiente por un conjunto de entidades descentralizadas. Se puede
consultar una descripción más detallada de esta arquitectura en la sección
5 y la descripción completa en los documentos [58] y [59].
Gracias a este enfoque, es posible albergar proyectos educativos de
corto plazo de ejecución y coste reducido que surjan tras el despliegue
inicial del sistema. Estos proyectos pueden, por ejemplo, llevar a cabo el
diseño e implementación de un CubeSat que se agregue a la constelación
existente y aumente la calidad del servicio que se provee. Además, no se
requiere que los satélites se dediquen en exclusiva a realizar la misión
HUMSAT, sino que también pueden llevar a cabo misiones adicionales al
mismo tiempo. Esto permite relajar todavía más los requisitos sobre los
satélites a nivel individual, abriendo el abanico de posibles aportaciones
al sistema.
Por estos motivos, la definición del sistema HUMSAT hace énfasis
en la escalabilidad del conjunto y en lograr una calidad de servicio ba-
sada en la agregación de múltiples elementos heterogéneos operados
independientemente.
Los requisitos operaciones incluidos en la tabla 4.3, definen con mayor
precisión los conceptos explicados en las secciones anteriores.
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MIS-OP-010 Herramientas para la operación HUMSAT
Las herramientas para la operación del sistema HUMSAT
deben ser fácilmente utilizables por los usuarios.
MIS-OP-020 Requisitos de almacenamiento del segmento espacio
Los datos recogidos por el sistema HUMSAT deben almace-
narse en el segmento espacial por un período máximo de 7
días (TBC).
MIS-OP-030 Operación del sistema (1) - Eclipses
La operación del sistema HUMSAT no deberá programarse
para que tenga lugar durante los eclipses.
MIS-OP-040 Operación del sistema (2) - Autonomía
Los satélites de la constelación HUMSAT deben ejecutar au-
tónomamente las operaciones programadas a través de los
telecomandos que reciben desde el segmento terreno.
MIS-OP-050 Operación de cargas útiles adicionales
La programación del tiempo de operación para las cargas
útiles adicionales debe ser coordinada de forma central, con el
objetivo de no decrementar inadecuadamente el rendimiento
del sistema.
MIS-OP-060 Equipo de operaciones HUMSAT
El personal de operaciones del sistema HUMSAT consistirá
en un equipo de operaciones central que funcionará durante
el tiempo de trabajo canónico y, excepcionalmente, fuera de
dicho tiempo de trabajo para resolver situaciones críticas.
Tabla 4.3: Requisitos operacionales.
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4.3.2. Aplicaciones objetivo
Las aplicaciones objetivo para las que se espera que este sistema
sea utilizado son, básicamente, aplicaciones que se basan en el posicio-
namiento de un sensor desatendido en una región sin infraestructura de
telecomunicaciones. Los siguientes ejemplos ilustran mejor el concepto
de aplicación hacia el cual se orientó el diseño del sistema (véase [51]):
Monitorización a largo plazo de variables ambientales con el objetivo
de obtener datos para estudios climáticos en ciertas regiones. Por
ejemplo, utilización de sensores para la medición de temperatura,
salinidad, humedad... etc.
Aplicaciones de seguridad y vigilancia remota como la detección de
vertidos en determinadas regiones oceánicas o la intrusión en zonas
de acceso limitado.
Aplicaciones humanitarias como, por ejemplo: proveer la capacidad
de envío de mensajes cortos desde una región que se ha queda-
do sin infraestructura de telecomunicaciones debido a un desastre
natural reciente, o monitorizar el estado de potabilidad del agua en
pozos en regiones desérticas o selváticas.
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4.4. Diseño conceptual
4.4.1. Concepto de sensor
El concepto de sensor utilizado para este sistema considera a este
dispositivo como un elemento que genera datos a muy baja tasa y que,
por lo tanto, tiene unas necesidades de transporte de datos reducidas.
Este sensor realmente no sólo realiza, cómo ya se ha podido deducir, las
tareas relacionadas con la medición de una variable física; sino que el
término sensor se utiliza de una manera más amplia a lo largo de este
documento. El concepto de sensor del sistema HUMSAT implica que dicho
dispositivo lleva a cabo las tareas propias de un sensor (medición de la
variable física), las de un transductor (generación de una señal eléctrica
en función de la variable física a medir), las tareas de procesamiento y
acondicionamiento necesarias de dicha medida, y las tareas relacionadas
con la comunicación con los satélites de la constelación HUMSAT. En
síntesis, el término sensor a lo largo de este documento se refiere a un
equipamiento terreno que lleva a cabo las tareas descritas.
Para el establecimiento de la comunicación entre sensor y satélite, el
sensor emitirá periódicamente información a través de su interfaz de RF a
la espera de que algún satélite pase por su región de visibilidad y recoja
sus datos. De esta manera, a la hora de establecer la comunicación, el
sensor es el responsable de señalizar al satélite su necesidad de enviar o
la posibilidad de recibir datos.
Como el servicio a proveer por parte del sistema HUMSAT debe ser
independiente de la aplicación, el diseño y fabricación de nuevos sensores
debe poder ser asumido por terceros también de forma independiente.
Para ello, el concepto de sensor tiene que permitir aislar la parte de co-
municación con los satélites de la constelación, de la parte de generación
y recogida de datos. Esto implica una estandarización en las comuni-
caciones entre los sensores y los satélites, de tal manera que quede
claramente delimitada la interfaz de comunicación espacio-tierra entre
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dichos componentes del sistema. Esta interfaz recibe el nombre de SSI
Interface (Sensors-Spacecraft Interface o Interfaz Satélite-Sensores). Ya
que esta comunicación es del tipo punto-a-punto entre un emisor y un
receptor, basta con definir el nivel físico y el nivel de enlace del modelo
OSI de comunicaciones para permitir el transporte de datos entre ambas
entidades. La definición completa publicada de esta interfaz se puede
encontrar en [60].
Este concepto de sensor permite también el diseño e implementación
de un equipamiento genérico de comunicación con la constelación, al que
se pueden agregar equipos o dispositivos adicionales para la obtención
de los datos de los sensores. De esta manera, no sólo la definición de
esta interfaz permite aislar la generación de datos en los sensores del
transporte de los mismos a través de los satélites; sino que también
permite diseñar equipamiento terrestre que se encargue exclusivamente
de gestionar la comunicación vía satélite, independientemente de cómo
se realice la obtención de los datos.
En la figura 4.3 se muestra uno de los sensores de test que ha sido
desarrollado por la UVIGO. Este sensor de test simplemente implementa la
parte de comunicaciones con los satélites de la constelación que permite
enviar datos desde los sensores, pero no tiene capacidad para recibir los
datos desde los satélites; es decir, es un sensor unidireccional que genera
internamente una serie de datos pseudo-aleatorios para crear tramas de
test. Este sensor de test ilustra lo que sería un dispositivo que solamente
es capaz de enviar datos al satélite y al cual se le puede conectar un
equipamiento o dispositivo adicional que obtenga las mediciones de la
variable a monitorizar.
4.4.1.1. Registro de los sensores
La posibilidad de enviar mensajes a sensores desplegados en cual-
quier parte del mundo, es una capacidad que, en muchos países, está
restringida debido a la posibilidad de habilitar mecanismos en dispositivos
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de forma remota. Para evitar este problema, todos aquellos sensores que
vayan a formar parte del sistema HUMSAT, deben ser registrados previa-
mente. Dependiendo de quién realice el registro, del grado de movilidad
estimado para los sensores y de la región en la que se vaya a realizar su
despliegue, dicho registro puede permitirse o no.
Como resultado del registro, cada sensor queda asociado a un usua-
rio y a un código de registro único que genera el sistema. Este código
es único para cada sensor (independientemente del usuario) y se utiliza
en diferentes partes del sistema para controlar la obtención o el envío
de datos a determinados sensores. Por ejemplo, todos los satélites de
la constelación tienen listas de sensores permitidos para poder operar
única y exclusivamente aquellos dispositivos que hayan sido registrados
adecuadamente. Estas listas pueden ser actualizadas en cualquier mo-
mento desde la infraestructura común, mediante la comunicación de dicha
información a los centros de control de misión de las infraestructuras
específicas de segmento terreno para cada satélite.
Los requisitos de la tabla 4.4 definen con mayor precisión el concepto
de sensor y la utilización que el usuario realiza de este sistema.
Figura 4.3: Sensor de test desarrollado por la UVIGO.
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MIS-USR-010 Autorización de usuarios
Los usuarios deben autorizarse por el consejo de gestión
del sistema HUMSAT antes de que puedan acceder a los
servicios del sistema.
MIS-USR-020 Definición y localización de los sensores
El sistema HUMSAT debe permitir a los usuarios autoriza-
dos definir la monitorización de sus sensores y consultar la
localización estimada de los mismos.
MIS-USR-030 Autorización de desarrolladores
Todas las universidades o instituciones involucradas en el
desarrollo del sistema deben ser reconocidas como un usuario
autorizado del sistema HUMSAT por el consejo de gestión.
MIS-USR-040 Accesibilidad al sistema
Los usuarios autorizados deben acceder a los servicios que
provee el sistema HUMSAT a través de Internet, utilizando la
interfaz de acceso estándar definida.
MIS-USR-050 Identificación de usuarios
Los usuarios autorizados deben ser identificados de forma
única antes de que puedan utilizar los servicios del sistema
HUMSAT.
MIS-USR-060 Herramientas de acceso al sistema
No se requerirán herramientas de carácter propietario para
que los usuarios puedan acceder a los servicios del sistema
HUMSAT.
MIS-USR-070 Registro de sensores
Los sensores deben ser registrados y autorizados por el con-
sejo de gestión del sistema HUMSAT, antes de que puedan
incorporarse a la operación normal del sistema.
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MIS-USR-080 Identificación de sensores
El consejo de gestión del sistema HUMSAT debe proveer un
identificador unívoco para cualquier nuevo sensores que se
registre en el sistema, para diferenciar a este sensor de forma
inequívoca a lo largo del sistema.
MIS-USR-090 Definición de interfaces
La definición de las interfaces principales del sistema HUM-
SAT debe de ser accesible públicamente.
MIS-USR-100 Entidades externas
El sistema HUMSAT no debe depender del rendimiento de
entidades externas, hasta donde esto sea posible.
MIS-USR-110 Restricciones de usuario
La funcionalidad y el rendimiento del sistema HUMSAT no
debe provocar problemas en la actividad de ningún usuario.
Tabla 4.4: Requisitos de usuario.
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4.4.2. Segmento espacio
El concepto de constelación de satélites utilizado en el diseño del siste-
ma HUMSAT, difiere del tradicional en que no está orientado a determinar
una serie de órbitas en las cuales un número definido de satélites ofrezcan
la calidad de servicio que un usuario define de antemano. El concepto de
sistema aquí desarrollado está orientado a implementar un sistema de
comunicaciones basado en una serie de satélites heterogéneos. Estos
satélites son desarrollados, lanzados y operados de forma independiente
por diferentes entidades en momentos indeterminados a órbitas descono-
cidas. Cada una de estas aportaciones, hace evolucionar la calidad del
servicio ofrecido por el sistema para el transporte de la información desde
y hacia los sensores.
De esta forma, el concepto de constelación para este sistema no se
basa en la creación de un diseño base y su posterior fabricación en serie;
ya que con esta aproximación, una entidad única y centralizada asumiría
todos los costes del diseño, fabricación, lanzamiento y operación de todos
los satélites de la constelación. El concepto de constelación se basa en
realizar un diseño que permita escalar las capacidades de transporte de
información del sistema de una forma descentralizada y en instantes de
tiempo indeterminados.
Por lo tanto, con los objetivos de acotar los costes del despliegue
del sistema y de adaptar el diseño del mismo a la independencia de los
desarrolladores tanto entre ellos como del prime contractor del sistema, la
constelación será de tipo swarm (constelación tipo enjambre). Los satélites
se irán agregando de forma “incontrolada” a la constelación a medida que
vayan estando disponibles. La calidad del servicio de comunicaciones que
la misma provee irá evolucionando a lo largo del tiempo, en función de
las capacidades individuales de los satélites desplegados en un momento
determinado.
Para lograr que aquellas entidades que estén interesadas en desarro-
llar un satélite para el sistema HUMSAT, no estén restringidas a implemen-
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tarlo de tal manera que lleve a cabo únicamente esta misión, es necesario
definir cada satélite a nivel individual como un componente heterogéneo
del sistema que pueda llevar a cabo más misiones a la par. En otras
palabras, se permite la creación de satélites para misiones múltiples, con
el objetivo de no imponer que las únicas aportaciones posibles para el
sistema sean aquellas realizadas de forma específica. Esto suaviza los
costes de la agregación de satélites a la constelación.
En lo que respecta a cada satélite a nivel individual, solamente se
requiere que para formar parte del sistema HUMSAT, éste permita
obtener y enviar datos hacia y desde todos aquellos sensores des-
plegados que sean compatibles con la interfaz SSI . Además, por lo
expuesto en la sección 4.4, cada proyecto que aborde el diseño de un
satélite, será independiente completamente, tanto en financiación como
en gestión.
Las condiciones anteriores permiten que la constelación en la que se
basa el transporte de los datos del sistema esté formada tanto por satélites
de gran tamaño y complejidad, cómo por satélites menores (como, por
ejemplo, CubeSats). Además, el hecho de no fijar una órbita o serie de ór-
bitas en las cuales los satélites deben ser desplegados, permite desplegar
los mismos cómo cargas secundarias de lanzamientos a un coste muy
reducido. Así se permite que tanto universidades con presupuestos y tiem-
pos de desarrollo reducidos que deseen lanzar un satélite tipo CubeSat,
como corporaciones o entidades con mayor capacitación e interesadas
en lanzar satélites de mayor tamaño, puedan incorporar en dichos satéli-
tes cargas útiles compatibles con el sistema HUMSAT y agregarlos a la
constelación para incrementar las capacidades del sistema.
Por lo expuesto el número de satélites del que la constelación estará
compuesto es variable. Además, este número dependerá de una serie
de entidades que no estarán coordinadas ni para el desarrollo ni para el
despliegue de los mismos. Por lo tanto, la calidad de servicio del sistema
HUMSAT variará en cada momento, dependiendo de la composición de la
constelación.
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La tabla 4.5 contiene una descripción más precisa de estos conceptos
en forma de requisitos.
MIS-AVP-010 Niveles de prioridad del servicio
No se implementarán niveles de prioridad en los servicios del
sistema HUMSAT.
MIS-AVP-020 Mejoras del sistema
La provisión de servicio tiene prioridad sobre las actividades
de mantenimiento y mejora del sistema.
MIS-AVP-030 Cobertura de comunicaciones
El sistema HUMSAT proveerá una cobertura de comunicacio-
nes global a los sensores desplegados.
MIS-AVP-040 Comunicaciones - GAP
El sistema de comunicaciones HUMSAT proveerá una cober-
tura de comunicaciones cuyo GAP sea menor de 2 días en
cualquier punto del planeta.
MIS-AVP-050 Comunicaciones - Retraso
El sistema HUMSAT garantizará que el tiempo desde que
un sensor requiere enviar un dato hasta que dicha informa-
ción está disponible para que los usuarios la descarguen, no
superará los 2 días (TBC).
En este requisito se asume que la red GENSO funciona con
normalidad. En caso de que exista algún problema o mal
funcionamiento de dicha red, se podrán asumir cierta degra-
dación en este requisito.
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MIS-AVP-060 Disponibilidad operacional
El sistema HUMSAT proveerá una disponibilidad operacional
del 90 %.
En este requisito se asume que la red GENSO funciona con
normalidad. En caso de que exista algún problema o mal
funcionamiento de dicha red, se podrán asumir cierta degra-
dación en este requisito.
MIS-AVP-070 Almacenamiento de datos
El sistema HUMSAT debe permitir el acceso a los datos du-
rante un período de 7 días (TBC).
MIS-AVP-080 Provisión de servicio (1)
La evolcuión del sistema HUMSAT debe permitir una provisión
de servicio progresiva e incremental, hasta que el sistema
alcance su etapa operacional final.
MIS-AVP-090 Provisión de servicio (2)
La evolución del sistema HUMSAT ni reducirá ni interrumpirá
la provisión de servicio.
MIS-AVP-100 Cargas útiles adicionales
Las cargas útiles adicionales no deben reducir el rendimiento
general del sistema HUMSAT.
Tabla 4.5: Requisitos de disponibilidad y rendimiento.
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4.4.3. Segmento terreno
El concepto de satélite heterogéneo condiciona el diseño del segmen-
to terreno ya que éste debe ser capaz de operar múltiples satélites de
diferentes características. Cada uno de ellos tiene que poder llevar a cabo
tanto sus misiones específicas, como la misión HUMSAT. Por lo tanto,
cada uno de los componentes de la constelación será operado de forma
independiente por el equipo de operaciones correspondiente, a través de
sus propias infraestructuras específicas de segmento terreno.
Adicionalmente, como también se requiere que los usuarios utilicen un
punto común de acceso a los servicios del sistema a través de Internet
para enviar y/o recibir mensajes desde y/o hacia los sensores, surge
la necesidad de diseñar una infraestructura común. De esta forma, las
estaciones de control de los satélites llevan a cabo la operación de cada
satélite e intercambian información y datos con la infraestructura común del
sistema para coordinar la operación de la constelación como un conjunto.
La implementación y construcción de estas infraestructuras comunes ha
sido asumida por la UVIGO.
Cuando una entidad desee añadir un nuevo satélite a la constelación,
debe ser consciente de que no sólo tendrá que implementar dicho elemen-
to del sistema, sino que también tendrá que implementar las infraestruc-
turas específicas de segmento terreno que le permitan operar el satélite
en órbita. Estas instalaciones propias para la operación independiente de
cada satélite, estarán formadas por las estaciones de seguimiento y los
centros de control de misión.
Las comunicaciones e interfaces entre estas infraestructuras especí-
ficas y cada uno de los satélites que éstas pueda comandar, no serán
estandarizadas a nivel de sistema, tal y como se hizo con la interfaz SSI
entre sensores y satélites. Esto se debe a que, como la operación de cada
satélite es independiente del conjunto del sistema, también la definición
del enlace de comunicaciones es independiente de dicho conjunto y, por lo
tanto, es responsabilidad del desarrollador de cada sistema componente.
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Para la interconexión de las infraestructuras específicas a la infraes-
tructura común del sistema HUMSAT, el sistema define una interfaz de
intercambio de datos entre éstas a través de Internet.
4.4.3.1. Operación descentralizada
El concepto de operaciones para este sistema es novedoso ya que
implica no operar directamente los satélites a través de un plan de ope-
raciones central; sino que implica coordinar la operación independiente
de los satélites por diferentes entidades. Además, los satélites de dichas
entidades pueden estar llevando a cabo diferentes misiones a la vez que
proveen servicio para el sistema HUMSAT, lo cual puede desembocar en
problemas a nivel de sistema si no se coordina adecuadamente.
Básicamente, hay que definir cómo coordinar la operación del sistema
a la hora de realizar el transporte de datos en ambos sentidos:
La coordinación del transporte de datos desde los sensores hasta
el usuario (a partir de ahora, transporte descendente), basta con
definir cómo enviar los datos obtenidos de las cargas útiles que dan
el servicio HUMSAT en cada uno de los satélites, hasta la infraestruc-
tura común del segmento terreno. En este caso, los operadores de
cada satélite se responsabilizarán de la descarga de los datos que
cada satélite transporta y que éste obtuvo de los diferentes sensores.
Una vez en las infraestructuras específicas, los operadores enviarán
los datos a las infraestructuras comunes desde donde los usuarios
se los podrán descargar.
Para el transporte de datos desde los usuarios hasta los senso-
res (de ahora en adelante, transporte ascendente), los mensajes
que llegan a la infraestructura común se envían a aquellas infraes-
tructuras específicas de control de aquellos satélites que tengan una
mayor probabilidad de poder transportar los datos a su destino.
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• Para poder saber cuáles de los satélites de la constelación
son los que pasarán con mayor probabilidad por encima de los
sensores, es necesario:
1. Localizar la última posición de los sensores a través de la
recolección de datos estadísticos sobre los momentos en
los que alguno de los satélites de la constelación estableció
contacto con ellos.
2. Predicción de órbita para los satélites de la constelación.
3. Conocer la disponibilidad de cada uno de los satélites, ya
que éstos pueden estar ocupados realizando tareas de
otras misiones.
• Utilizando esta información, en la infraestructura común se
decide a qué infraestructuras específicas se envían los men-
sajes para que sean transportados hasta los sensores por los
satélites más adecuados.
Este concepto de operación descentralizada permite obtener una ope-
ratividad del sistema que no es todo lo eficaz que pudiera para el trans-
porte ascendente. Al utilizar esta aproximación, surge la posibilidad de
que el satélite que tenga el mejor pase para transportar datos a un sen-
sor determinado, esté no disponible porque está realizando tareas para
alguna de las misiones adicionales para las que fue creado. En estos
casos, el método propuesto es menos eficaz que un método basado en
la operación descentralizada de satélites dedicados exclusivamente a la
misión HUMSAT.
Sin embargo, esta aproximación permite preservar la independencia
entre las diferentes entidades, la capacidad de llevar a cabo múltiples
misiones al mismo tiempo y, además, no impone que la misión HUMSAT
sea la misión principal de los satélites a desarrollar. De esta manera, se
enfatiza la escalabilidad del sistema, ya que se permite la adición al mismo
de una serie de componentes que, con otra aproximación, quedarían
fuera.
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Por lo tanto y a pesar de que quizás el concepto de operación des-
centralizada sea menos eficaz en ciertos casos para el transporte ascen-
dente, la posibilidad de inclusión de satélites de misión múltiple que abre
y el hecho de que no cierre la puerta a agregar a la constelación satélites
dedicados en exclusiva a la misión HUMSAT, hacen de la operación cen-
tralizada el concepto de operación más adecuado para cumplir con los
requisitos de escalabilidad, coste e inclusión de proyectos educativos que
el sistema resultante debe cumplir.
4.4.3.2. Utilización de la red GENSO
La red de estaciones terrenas GENSO está formada por múltiples
estaciones terrenas que ejecutan un mismo software. Este software per-
mite a los operadores de satélites conectarse a las estaciones de la red
para establecer un enlace de comunicación bidireccional de nivel físico
(capa 1 del modelo OSI, ver [61]. Es decir, la red GENSO actúa como
una única estación terrena a efectos del operador que la utiliza. De esta
manera, la duración total del pase se incrementa de la duración de un
único pase sobre una estación de seguimiento aislada, a la suma de las
duraciones de los pases sobre todas las estaciones de la red GENSO que
tengan conectividad con el satélite. Para una descripción más detallada
del sistema GENSO, véase la sección 3.4.2.
Dado que la definición e implementación del enlace con el satélite es
responsabilidad de cada diseñador (véase la sección 4.4.3), la utilización
de la red GENSO como base para dicha tarea es independiente del diseño
general del sistema. Por lo tanto, la utilización de GENSO como parte de
la infraestructura propia de cada proyecto de segmento terreno es una
decisión propia de cada sistema componente.
Aún así, durante la definición de las estaciones de seguimiento en
la sección 5, se distinguen las estaciones que utilizan la red GENSO de
aquellas que no la utilizan, para permitir una mejor especificación de las
funcionalidades a asumir en cada caso de diseño.
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Las tablas 4.6 y 4.7 contienen una serie de requisitos que definen con
mayor precisión los conceptos ilustrados anteriormente.
MIS-SRV-010 Cobertura de comunicaciones
El sistema HUMSAT debe proveer una cobertura de comuni-
caciones global a los sensores.
MIS-SRV-020 Servicio Sensor-TO-User (S2U)
El sistema HUMSAT debe ser capaz de transmitir los datos
desde los sensores hasta los usuarios registrados (servicio
S2U).
MIS-SRV-030 Servicio User-TO-Sensor (U2S)
El sistema HUMSAT debe ser capaz de transmitir los datos
desde los usuarios registrados hasta los sensores (servicio
U2S).
MIS-SRV-040 Implementación de los servicios
El sistema HUMSAT debe proveer tanto el servicio unidirec-
cional S2U como el bidireccional (S2U y U2S).
MIS-SRV-050 Provisión de servicios (1)
Los servicios que provee el sistema HUMSAT no proveen
comunicaciones en tiempo real.
MIS-SRV-060 Provisión de servicios (2)
Los elementos del sistema HUMSAT no deben causar jam-
ming (interferencias) intencionadas en otros elementos del
sistema HUMSAT.
MIS-SRV-070 Provisión de servicios (3)
Los elementos del sistema HUMSAT no deben causar interfe-
rencias con elementos de otros sistemas.
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MIS-SRV-080 Provisión de servicios (4)
En caso de fallo, el sistema HUMSAT no garantizará un mean-
time-to-restore (MTTR) (tiempo medio de restauración de
servicio).
MIS-SRV-090 Provisión de servicios (5)
Los servicios del sistema HUMSAT preservarán la compatibili-
dad hacia atrás (backwards compatibility ), en lo que concierne
a la interfaz de comunicación entre satélites y sensores des-
plegados.
Tabla 4.6: Requisitos de provisión de servicio.
MIS-IMP-010 La red GENSO
El sistema HUMSAT utilizará la red GENSO de estaciones de
seguimiento.
MIS-IMP-020 La red GENSO - Frecuencias
El sistema HUMSAT será compatible con los requisitos de
frecuencias establecidos por la red GENSO.
MIS-IMP-030 Autonomía del segmento espacio
El sistema HUMSAT se diseñará de tal manera que no se re-
quiera intervención desde el segmento terreno para garantizar
la supervivencia de los satélites, durante 7 días (TBC).
MIS-IMP-040 Autenticación de usuarios y rendimiento
La implementación de los mecanismos de autenticación en la
interfaz de acceso de los usuarios, no debe reducir el rendi-
miento del sistema HUMSAT.
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MIS-IMP-050 Validación funcional y requisitos de verificación
El desarrollo del sistema HUMSAT debe permitir una valida-
ción gradual de sus funcionalidades y una verificación de los
requisitos asociados.
MIS-IMP-060 Flexibilidad y evolución del sistema
El diseño del sistema HUMSAT debe incorporar la flexibili-
dad necesaria para permitir la evolución de los servicios y
rendimiento del sistema.
MIS-IMP-070 Regulaciones de frecuencia y órbita
El sistema HUMSAT debe cumplir con todas las regulacio-
nes existentes en lo concerniente a utilización de órbita y
asignación de frecuencias.
MIS-IMP-080 Mitigación de debris
El sistema HUMSAT no debe generar debris.
MIS-IMP-090 Coste del sistema
El coste del sistema HUMSAT se debe minimizar.
MIS-IMP-100 Complejidad del sistema
La complejidad del sistema HUMSAT se debe minimizar.
MIS-IMP-110 Uso de componentes COTS
El diseño del sistema HUMSAT debe basarse en la utilización
de componentes COTS (Components Off-The-Shelf ).
MIS-IMP-120 Cargas útiles adicionales (1)
El sistema HUMSAT debe ser capaz de acomodar cargas
útiles adicionales.
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MIS-IMP-130 Cargas útiles adicionales (2)
El diseño, desarrollo, implementación, test y operación de las
cargas útiles adicionales lo llevarán a cabo los desarrolladores
de dichos componentes.
MIS-IMP-140 Cargas útiles adicionales (3)
La utilización de las cargas útiles adicionales no debe reducir
la funcionalidad o el rendimiento del sistema HUMSAT.
MIS-IMP-150 Cargas útiles adicionales (4)
El sistema HUMSAT no proveerá las infraestructuras, ser-
vicios o componentes que se requieran tanto para diseñar,
desarrollar, testear o operar las cargas útiles adicionales.
MIS-IMP-160 Escalabilidad del sistema
El diseño del sistema HUMSAT debe ser escalable.
MIS-IMP-170 Flexibilidad del sistema
El diseño del sistema HUMSAT debe ser flexible.
Tabla 4.7: Requisitos de implementación.
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4.5. Organización del proyecto
4.5.1. Concepto organizativo
Tal y como ha sido explicado en secciones anteriores, el desarrollo
del sistema HUMSAT difiere del desarrollo de un proyecto tradicional. En
el desarrollo de este sistema, se puede marcar un inicio (que tuvo lugar
alrededor del año 2010, ver sección 4.2) pero, en principio, no tiene un
final definido. En otras palabras, el ciclo de vida para el sistema HUMSAT
es ligeramente diferente del ciclo de vida de un proyecto espacial típico,
en el cual se puede diferenciar claramente un final del mismo (ver sección
4.4 del documento [21]).
Debido a esto, la aplicación de la rama de gestión de los estándares
para proyectos espaciales de la ESA (ECSS Standards o “Estándares
ECSS”) no se realiza de forma directa. En esta caso, se requiere de una
adaptación previa más drástica que la personalización que se lleva a cabo
para su aplicación en un proyecto con un ciclo de vida tradicional (en
[19] se puede encontrar una descripción de cómo llevar a cabo dicha
personalización más detallada)..
Según lo definido en la sección 4.4, la estructura organizativa tiene
que:
Coordinar el desarrollo de componentes compatibles desarrollados
a través de múltiples proyectos independientes.
Gestionar la adición y utilización de nuevos sensores.
Mantener las infraestructuras comunes del segmento terreno.
Gestionar las licencias para el uso de las bandas de frecuencia
comunes para la comunicación entre los sensores y los satélites.
Proveer soporte a los desarrolladores de nuevos componentes.
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Implementar en la definición del sistema todos aquellos cambios que
se consideren necesarios para corregir errores o para añadir nuevas
funcionalidades.
Llevar a cabo la difusión externa del estado del sistema.
A este conjunto de requisitos que la estructura organizativa debe hacer
frente, hay que añadir la coordinación con entidades externas como la
ESA o la UN-OOSA, quienes darán soporte legal y de ingeniería a lo largo
de la definición del proyecto.
Para abordar la coordinación de un sistema-de-sistemas en el cual
existen dos tipos diferentes de sistemas, es necesario crear una estructura
organizativa que albergue la coordinación de ambos tipos de sistemas por
separado:
Para gestionar el sistema HUMSAT independientemente de la evolu-
ción de cada uno de los sistemas componentes, se hace necesario
crear una serie de figuras de gestión de nivel superior. Estas figuras
se encargan de llevar a cabo las tareas de gestión, administrativas
y financieras necesarias para garantizar la continuidad del sistema,
mantener las infraestructuras comunes del segmento terreno y ac-
tualizar los requisitos de diseño para los componentes. Esta parte
se conoce como la estructura organizativa permanente.
Como cada uno de los sistemas del nivel de componentes se desa-
rrolla independientemente, no se impone ningún tipo de requisito
organizativo a dicho nivel; basta con que los componentes finales
desarrollados cumplan con los requisitos establecidos de diseño
para mantener la compatibilidad. Esta parte recibe el nombre de
estructura organizativa independiente.
Por lo tanto, el concepto organizativo requerido se basa en una estruc-
tura con dos niveles diferenciados.
á La misión HUMSAT
P
ág
in
a
11
0
de
43
1
4.5.2. Estructura organizativa
La figura 4.4 representa gráficamente toda la estructura organizativa
propuesta para llevar a cabo el desarrollo del sistema. Esta estructura se
basa en los siguientes elementos, algunos de los cuales son descritos con
mayor detalle en secciones posteriores y en los documentos [51] y [62]:
La estructura organizativa permanente lleva a cabo los objetivos
definidos en la sección 4.5.1 a través de los siguientes comités y
coordinadores:
• El Coordinador Principal que se dedica a la gestión del siste-
ma y es el máximo responsable del mismo.
• El Comité de Gestión, encabezado por el Coordinador Princi-
pal, es el encargado de ejecutar las acciones requeridas para
llevar a cabo la política definida en las reuniones periódicas del
Comité de Dirección.
• El Comité de Dirección, cuyo objetivo principal es el de decidir
cuál es la dirección global a seguir y las decisiones a tomar
para continuar con el desarrollo del sistema HUMSAT
• El Comité de Asesoramiento, que proveerá asesoramiento
técnico y legal al resto del sistema y comités.
• La UVIGO, al ser designada prime contractor para el programa
GEOID, asume la definición del marco de diseño HUMSATy
la construcción de las infraestructuras comunes del segmento
terreno, que también se ubicarán en la propia universidad.
La estructura organizativa independiente está formada por un con-
junto de proyectos independientes que varía a lo largo del tiempo.
Cada uno de estos proyectos estará encabezado por un Coordina-
dor de Proyecto y tendrá como objetivo el desarrollo de un sistema
componente, que será compatible con el marco de diseño HUMSAT .
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Figura 4.4: Estructura organizativa del sistema HUMSAT.
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Para la resolución de posibles dudas que puedan surgir a la hora de
implementar dichos componentes, se pueden realizar las consultas
pertinentes al Comité de Asesoramiento. Cada uno de estos proyec-
tos estará coordinado internamente de acuerdo a un plan de gestión
propio y aprobado por el coordinador del mismo, sin que ninguna de
las figuras propias de la estructura organizativa permanente tenga
potestad en dicha definición.
Cabe destacar que el desarrollo de los sensores que utilizarán el
sistema es diferente del desarrollo de sistemas componentes y no deben
confundirse nunca. El desarrollo de un sistema componente implica una
serie de interacciones a nivel de gestión, técnico y programático que
cambian al sistema HUMSAT; mientras que el desarrollo de un sensor
para la utilización de los servicios que se proveen, no implica dichas
interacciones.
4.5.2.1. Comité de Gestión
El Comité de Gestión (CG) es el encargado de llevar a cabo el “día
a día” de la gestión del proyecto. Este comité estará formado por el
Coordinador Principal y por un asistente. Su sede estará en la UVIGO y
sus áreas concretas de responsabilidad son:
Responsabilizarse de la gestión de las infraestructuras comunes del
segmento terreno.
Evaluar y conseguir el presupuesto necesario para el desarrollo del
sistema y la construcción y mantenimiento de las infraestructuras
comunes del segmento terreno.
Preparar reuniones de coordinación con el Comité de Dirección y
con el Comité de Asesoramiento.
Evaluar los resultados del proyecto con todos los participantes.
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Implementar las actividades necesarias de acuerdo con el plan de
trabajo acordado durante las reuniones con el Comité de Dirección.
Cooperar en las tareas administrativas y financieras que se lleven a
cabo en el proyecto.
Colaborar con los coordinadores de los proyectos de desarrollo de
los sistemas componentes, para generar informes periódicos acerca
del estado del sistema.
Gestionar la resolución de dudas respecto a la definición del marco
de diseño HUMSAT que los diseñadores de los sistemas componen-
tes puedan tener.
4.5.2.2. Coordinador Principal
El Coordinador Principal (CP) es el responsable de la gestión interna y
de la correcta implementación y desarrollo del sistema. Además, será la
persona de contacto principal y la encargada de desarrollar los informes
de progreso y los estamentos de coste de la gestión del sistema HUMSAT.
Todas estas responsabilidades excluyen toda actividad relacionada con
los proyectos independientes de desarrollo de los sistemas componentes.
En concreto, lleva a cabo el siguiente conjunto de tareas:
Coordinar la transmisión de información a todos los miembros del
proyecto y a los diferentes comités de gestión.
Supervisar todas las actividades que se hayan dictaminado en el
plan de trabajo.
Supervisar la promoción y la representación exterior del sistema
HUMSAT.
Organizar el trabajo de coordinación de la estructura organizativa
permanente con los proyectos independientes.
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Planificar las reuniones periódicas del Comité de Dirección.
Monitorizar las entregas realizadas por los sistemas componentes.
Coordinar y supervisar los aspectos legales y contractuales.
Gestionar la financiación de las infraestructuras comunes del sistema
y de la estructura organizativa permanente.
Coordinar la explotación de los resultados y la diseminación de los
mismos.
Gestionar la protección de la propiedad intelectual de los desarrollos
relacionados con el sistema.
Implementar la política de gestión de riesgo y realizar la toma de
decisiones necesarias a este respecto. Estas decisiones serán notifi-
cadas en las reuniones periódicas con el Comité de Dirección y con
el Comité de Asesoramiento.
4.5.2.3. Comité de Dirección
El Comité de Dirección (CD) se compone de todos los miembros del
proyecto a nivel de sistema; en este caso, el comité estará formado por
representantes de la UVIGO, CALPOLY y la UNAM. En concreto, este
comité tendrá las siguientes responsabilidades:
Toma de decisiones en la estrategia de desarrollo y en la aplicación
de cambios mayores en el diseño del sistema HUMSAT.
Aprobación de los presupuestos para desarrollar el sistema HUMSAT
y mantener las infraestructuras comunes del segmento terreno.
Programación y coordinación del trabajo de los diferentes proyectos.
Supervisión, programación y aprobación del marco de diseño HUM-
SAT .
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Creación periódica de informes de progreso para evaluar el estado
de desarrollo global del sistema HUMSAT.
Aprobación y seguimiento de la aplicación de las políticas de con-
servación de la propiedad intelectual.
Aprobar y monitorizar la implementación de las políticas de gestión
de riesgo a nivel de sistema HUMSAT.
Para llevar a cabo sus tareas, se realizan una serie de reuniones
periódicas que, como mínimo deben tomar lugar cada 6 meses. Estas
reuniones convocan a representantes de cada una de las instituciones
antes nombradas y están presididas por el Coordinador Principal del
sistema.
4.5.2.4. Comité de Asesoramiento
El Comité de Asesoramiento (CA) está formado por representantes de
las entidades que también están representadas en el Comité de Dirección
(UVIGO, CALPOLY y UNAM). Se incluyen en este comité representantes
de la ESA y UNOOSA, que proveerán asesoramiento técnico y jurídico.
Además, la ESA proveerá asesoramiento técnico a la hora de definir y
aprobar el marco de diseño HUMSAT . Este comité se reunirá periódica-
mente y, como mínimo, cada 6 meses; estando las reuniones presididas
también por el Coordinador Principal del sistema. Las tareas principales
para este comité son:
Evaluar la política de gestión de la calidad de producto a implementar
a nivel del sistema HUMSAT.
Garantizar la transferencia tecnológica entre los miembros principa-
les del sistema.
Monitorizar y supervisar la implementación de la política de análisis
y mitigación de riesgo del sistema.
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4.5.2.5. El marco de diseño HUMSAT
Para coordinar el desarrollo de los sistemas componentes y garanti-
zar a los desarrolladores que, una vez desplegados, serán compatibles con
el resto del sistema; se hace necesario la creación del marco de diseño
HUMSAT . Este marco de diseño consiste en un conjunto de documentos
que definirán los requisitos para lograr dicha compatibilidad.
La UVIGO, como prime contractor del sistema, llevará a cabo el desa-
rrollo de esta documentación y su mantenimiento. El desarrollo de la
documentación es un proyecto que combina la ingeniería de sistemas
y el análisis de misión. El mantenimiento de la documentación consiste
en actualizar y modificar dichos documentos a medida que el sistema
va siendo probado, tanto por los usuarios al desplegar sensores nuevos,
como por los desarrolladores de satélites e infraestructuras específicas de
segmento terreno.
Además, se pueden requerir actualizaciones del marco de diseño para
que el sistema provea nuevas funcionalidades a medida que estas van
siendo recomendadas y aprobadas por los diferentes comités permanen-
tes u otras entidades externas. En este sentido, el marco de diseño debe
garantizar siempre la compatibilidad hacia atrás con los otros componen-
tes del sistema que ya estén en funcionamiento. La única excepción a
esta regla que se puede considerar se produce en caso de que algún error
grave se detecte durante la operación del sistema. En este caso, el Comité
de Gestión asesorado por los Coordinadores de Proyecto de los sistemas
componentes afectados, es el encargado de decidir si las modificacio-
nes requeridas para definir un marco de diseño que no contemple dicho
error, serán llevadas a cabo en detrimento de que ciertos componentes ya
desplegados dejen de ser compatibles con el nuevo marco.
En la figura 4.5, se ilustra la evolución del árbol de especificación3
para las fases 0+A y B (dividida internamente en las subfases B1 y B2)
del proyecto de creación del marco de diseño HUMSAT (ver [58], anexo A
3El término técnico en inglés es Specification Tree.
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“Specification Tree” ).
Estos documentos del marco de diseño van evolucionando a lo largo
de las fases a medida que su complejidad requiere dividirlos en docu-
mentos diferentes. De esta manera, la especificación general de sistema
(SRD), empieza siendo un único documento durante la fase 0+A y, en la
fase B1, se divide en 4 documentos. La especificación del satélite que la
UVIGO realiza para definir el satélite HUMSAT/DEMO, empieza siendo
parte del SRD durante la fase 0+A, pero después se divide en un do-
cumento externo, ya que dicho contenido carece de relevancia para el
resto de desarrolladores del nivel de sistema componente. Por lo tanto,
dicho documento (SC/SPE) está fuera del marco de diseño HUMSAT . A
mayores, el SRD se divide en dos documentos más durante la fase B1:
la especificación para el segmento terreno (GS/SPE) y la especificación
para la interfaz SHI (SHI/ICD). En la fase B2, la especificación de la inter-
faz para que los usuarios accedan a los servicios del sistema HUMSAT
a través de Internet (UHI/ICD, interfaz UHI, ver sección 5.2), se incluye
también en un documento diferente para simplificar la GS/SPE y mejorar
la manejabilidad de la documentación.
La fase C no se incluye en dicho árbol ya que durante esa fase no se
generan nuevos documentos; simplemente se evolucionan los documentos
existentes mediante la adición de cambios menores.
La especificación de la interfaz SSI (que se divide en los documentos
SSI/ICD y SSI/IDS) y de la misión (MRD) sólo sufren cambios menores a
lo largo de dichas fases.
Al final de la fase B2 (final de la fase B), se publica la versión preliminar
del marco de diseño HUMSAT ; mientras que la primera versión estable
se publicará al final de la fase C.
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Figura 4.5: Árbol de especificación del sistema HUMSAT.
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4.5.3. Programática del desarrollo
La programación del desarrollo del sistema HUMSAT tiene dos tempo-
rizaciones distintas. Éstas están marcadas por las diferencias existentes
entre la estructura organizativa permanente y la independiente. De es-
ta manera, se aborda la organización de las dos partes diferentes del
sistema:
La estructura permanente debe llevar a cabo un conjunto de tareas
que son siempre las mismas, aunque varíen los proyectos involu-
crados en el desarrollo de los sistemas componentes. Estas tareas
deben ejecutarse por un periodo de tiempo que, a día de hoy, es
indefinido, ya que el sistema puede estar expandiéndose de forma
prolongada.
La estructura independiente controla la ejecución de una serie de
tareas que se corresponden con las de un proyecto de implementa-
ción de un sistema espacial aislado: cada uno de estos proyectos
independientes tendrá un inicio (arranque del proyecto) y un final
(final de la vida útil del sistema espacial, ver [21]). A pesar de la
independencia de estos proyectos con respecto a las tareas relacio-
nadas con el sistema HUMSAT, hace falta modelarlos para entender
cómo se adapta la gestión a la evolución del sistema.
Las tareas relacionadas con el desarrollo de la documentación del
marco de diseño HUMSAT y la construcción de las infraestructuras comu-
nes del segmento terreno, se encuentran en un punto intermedio entre
ambas variantes programáticas. Esto se debe a que ambos proyectos
siguen una metodología de desarrollo según el estándar [21] hasta que
generan sus respectivos entregables. Una vez generados los entregables,
la siguiente fase varía ligeramente:
En el caso del desarrollo del marco de diseño HUMSAT , el entre-
gable final es un paquete de documentos. Este conjunto de docu-
mentos, tal como se explicó en la sección 4.5.2.5, puede sufrir una
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serie de variaciones, a las cuales debe ser adaptado por el equipo
de ingeniería responsable.
En el caso del desarrollo de las infraestructuras comunes del seg-
mento terreno, el entregable final es una parte del segmento terreno.
Dicha infraestructura debe ser mantenida, reparada y actualizada
durante todo el tiempo que deba proveer servicio que, en principio,
es indeterminado.
Por lo tanto, podemos observar que, al nivel del sistema HUMSAT,
existen una serie de tareas que se ejecutan de manera cíclica y sin
un momento de finalización concreto. Los diferentes proyectos que se
desarrollan a nivel de componentes del sistema HUMSAT, evolucionan
independientemente y realizan una serie de tareas desde un punto de
comienzo del proyecto, hasta un punto de finalización del mismo.
4.5.3.1. Interacción entre sistemas
En la figura 4.6, se puede ver ilustrada la interacción entre las tareas
y reuniones más importantes para cada una de las figuras organizativas
descritas anteriormente.
Los diferentes comités organizativos (estructura permanente) llevan a
cabo sus tareas de forma indefinida e independiente a la mayoría de las
tareas y eventos de los sistemas componentes. En dicha figura, se puede
ver cómo el Comité de Gestión (CG) convoca reuniones periódicas con el
Comité de Asesoramiento (CA) y con el Comité de Dirección (CD) (flechas
punteadas que van desde la línea temporal de tareas del CG a las líneas
temporales de tareas de los otros comités, CA y CD). Adicionalmente,
cada vez que sucede un evento relevante de cara al sistema, el CG
también convoca reuniones extraordinarias para contemplar los posibles
impactos de dicho evento a nivel del sistema HUMSAT. Los eventos que
provocan la convocatoria de estas reuniones extraordinarias son (en la
figura, aparecen representados como una “X” de color rojo):
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Publicación de las versiones sucesivas del marco de diseño HUM-
SAT , las cuales requieren de una reunión de revisión que apruebe la
publicación de dicha documentación. En estas reuniones, tal y como
también se puede ver en la figura, se convoca conjuntamente al
Comité de Asesoramiento y al Comité de Dirección para que tome
parte en dicha decisión.
Finalización del desarrollo de las infraestructuras comunes del seg-
mento terreno, permitiendo la conexión al sistema de los usuarios
y de las infraestructuras específicas de segmento terreno de los
sistemas componentes, a través de Internet. En este evento, se con-
voca una reunión nuevamente con el Comité de Asesoramiento para
evaluar el estado real de la infraestructura y aprobar la utilización de
la misma.
Adición de un nuevo sistema componente, que se producirá en el
momento en el que dicho sistema sea operativo y entre en fase de
explotación (subfase que tiene lugar durante la Fase E+F de cada
sistema componente). En este momento, el sistema HUMSAT debe
ser capaz de utilizar los nuevos componentes para incrementar sus
capacidades, tanto en el transporte ascendente como en el descen-
dente de datos. Esto implica una coordinación de este evento con
los responsables de la operación de las infraestructuras comunes
de segmento terreno.
Eliminación de un sistema componente, que se producirá en el
momento en el que su segmento espacio deje de estar operativo
(fin de la vida útil del sistema componente). En este momento, será
necesaria una coordinación para que la infraestructura común del
segmento terreno deje de utilizar dicho componente.
UVIGO se responsabiliza del desarrollo del marco de diseño HUM-
SAT a través de un equipo de ingeniería de sistemas propio. Éste se lleva
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a cabo en las fases tradicionales del desarrollo de sistemas y tiene el obje-
tivo de publicar dos versiones del marco de trabajo. Una primera versión
preliminar que se libera a la comunidad de desarrolladores de CubeSats
y a la comunidad de usuarios de GENSO. Las sugerencias realizadas
por dichas comunidades se intentan incorporar en la siguiente versión.
Una segunda versión estable del marco de diseño que, en principio, no
debería de sufrir más que modificaciones menores a medida que vaya
siendo utilizada por los desarrolladores de los sistemas componentes.
Por lo tanto, y tal y como se representa en la figura 4.6, este proyecto
constará de las fases 0+A (identificación de necesidades y viabilidad), B
(definición preliminar) y C (definición detallada). Una vez al final de la fase
C se entregue la documentación “estable”, el equipo de ingeniería pasará a
realizar tareas de mantenimiento y actualización de dicha documentación.
Se puede observar que, hasta que por lo menos la definición preliminar
de dicho marco de diseño no esté cerrada, ningún proyecto de desarrollo
de un sistema componente, debería arrancar. Cualquier proyecto que
arranque sin tener en cuenta la versión publicada del marco de diseño,
deberá ser consciente de que el diseño que proponga puede requerir de
modificaciones para permitir que sea compatible con el sistema HUMSAT.
El desarrollo de la infraestructura común para el segmento terreno
del sistema HUMSAT, también lo lleva a cabo UVIGO. Este desarrollo ya
responde a un modelo más tradicional de desarrollo de sistema espacial,
a pesar de que la fase E+F de explotación se mantienen indefinidamente
mientras sea necesario. El arranque de este proyecto no se realiza hasta
que se libera la documentación preliminar del marco de diseño HUMSAT ,
para tener una base sólida sobre la que poder trabajar. Tampoco se
finaliza este proyecto hasta que dicho marco de diseño se libere en su
versión estable. Cuando se produce la finalización de la implementación
de esta parte, se puede empezar ya a proveer servicio con el sistema y
los sistemas componentes desarrollados se pueden conectar al mismo.
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Figura 4.6: Relación programática de los diferentes proyectos que se albergan dentro del
sistema.
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4.5.3.2. Interacción con los sistemas componentes
Los sistemas componentes tienen su propia organización y, por lo
tanto, su propio enfoque programático que puede estar basado o no en la
aplicación de estándares ECSS o de otra serie de recomendaciones para
el diseño de sistemas espaciales. A la hora de asumir cualquier tipo de
organización interna para dichos proyectos, es irrelevante el utilizar unas
recomendaciones u otras (o incluso el hecho de no utilizar ninguna reco-
mendación), ya que lo relevante de dichos proyectos hacia la programática
del nivel de sistema HUMSAT son los eventos y productos entregables
que producen. Tanto en la figura 4.6 como a lo largo de este documento,
se propone un modelado de dichos sistemas basado en estándares ECSS
para simplificar la nomenclatura de este documento, debido a que estas
recomendaciones sí han sido seguidas desde la parte de diseño del sis-
tema HUMSAT y del proyecto HUMSAT/Demostrador y, por lo tanto, esa
nomenclatura ya se utiliza.
El desarrollo de estos sistemas componentes se modelará externa-
mente con el objetivo de coordinar dichos proyectos con la gestión del
sistema HUMSAT, a base de observar los eventos que pueden afectar
en la interacción entre ellos. De esta manera, los eventos relevantes de
cara a la programática de gestión del sistema HUMSAT y que se generan
durante la gestión del desarrollo de los sistemas componentes son:
Cuando empieza la explotación del servicio de un sistema compo-
nente, es decir, una vez el satélite ha sido lanzado, y ha pasado
satisfactoriamente las fases de LEOP y Comissioning; se produce
un evento en este sistema relevante para el sistema HUMSAT. En
este momento, cuando los desarrolladores del sistema componente
recién desplegado deseen empezar a conectar su segmento terreno
propio con la infraestructura común de segmento terreno de la UVI-
GO, deberán de notificar dicha voluntad para que a nivel de sistema
y segmento terreno se les reserven los recursos adecuados. En la
figura 4.6, se puede ver que este evento provoca la convocatoria
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de una reunión que involucra solamente al comité CG y al coordina-
dor principal del sistema componente a añadir al sistema. En dicha
reunión, el coordinador principal del sistema componente debe hacer
entrega de un informe sobre el estado de validación del satélite. Este
documento será generado siguiendo las indicaciones del anexo F del
estándar ECSS [63] y deberá mostrar la verificación en Tierra y en
órbita que se ha llevado a cabo. Como resultado de esta reunión, el
sistema componente queda registrado dentro del sistema HUMSAT
y, a partir de ahora, podrá conectarse a las infraestructuras comunes
para empezar a intercambiar información.
Al finalizar la vida útil de uno de los sistemas componentes que
están operativos, se debe notificar este evento al sistema HUMSAT
para que éste se adapte a los nuevos recursos. De esta manera,
se convoca una reunión a la que asisten el CG y el coordinador del
sistema componente pertinente y de la cual resulta la adaptación
del sistema a la nueva situación. En dicha reunión, el coordinador
del sistema componente debe entregar los siguientes informes:
• Un primer informe acerca del estado final del proyecto. Este
informe seguirá la estructura indicada en anexo E del están-
dar ECSS [21] y tendrá como objetivo reportar los hitos más
importantes que sucedieron a lo largo de la vida del sistema
componente.
• Un segundo informe acerca de las operaciones de desmante-
lamiento del sistema, que seguirá la estructura indicada en el
anexo E del estándar ECSS [21]. En este informe, se aportará
información acerca de cómo se produjo el desmantelamiento
del segmento espacio y de cualquier anomalía encontrada du-
rante dicho proceso. Además, se deberá mostrar que no se ha
generado debris al llevar a cabo las operaciones involucradas.
Ciertos eventos que suceden en los sistemas componentes como,
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por ejemplo, la no operatividad de un satélite porque este se encuentre
realizando tareas de otra misión diferente; son también relevantes de cara
al sistema HUMSAT, pero sólo a nivel técnico. Por ello, dichos eventos
serán desarrollados en la sección 5 y no aquí.
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La misión del sistema HUMSAT aquí propuesta conceptualmente se
puede organizar a través de una serie de estructuras de gestión que no
se reflejan en los estándares ECSS. Esto se debe a que la naturaleza
de la misión difiere en cuanto a su ciclo de vida de la misión que se
considera para desarrollar dicho proceso de estandarización. Por ello, la
organización que se define en este capítulo es diferente de la que se
define en general para cualquier proyecto espacial en el capítulo 2.4. De
esta manera, se puede observar como tanto la estructura organizativa que
se plantean como la programática de las tareas del proyecto, no aparecen
definidos de dicha manera en los estándares ECSS.
A nivel de proyecto de sistema componente, la estructura organizativa
requerida por dicho proyecto espacial ya se puede adherir al modelo
propuesto por los estándares ECSS. Esto se refleja como parte del modelo
organizativo para el sistema HUMSAT al poder éste albergar a una serie
de proyectos independientes que aportarán los componentes necesarios
para llevar a cabo la misión.
Por todo esto, se concluye que el sistema HUMSAT es un sistema de
sistemas y, como tal, su estructura organizativa, desarrollo y naturaleza
difieren de la de un sistema espacial tradicional.
El concepto de sistema propuesto incluye el modelado del segmento
usuario a través del establecimiento de una serie de requisitos del disposi-
tivo sensor para dictaminar cómo este interactúa y utiliza los servicios que
se proveen. Este es otro punto que difiere de los estándares ECSS, en los
cuales no se incluye el modelado del segmento usuario como parte del
sistema. Esta aproximación se hace necesaria para proveer de un modelo
de sensor base con sus intefaces definidas, que actúe como ejemplo para
aquellos desarrolladores que pretendan implementar sensores nuevos
para el sistema.

Capítulo 5
Arquitectura del sistema
HUMSAT
5.1. Resumen
En este capítulo se presenta la arquitectura del sistema propuesto
para llevar a cabo la misión definida conceptual en el capítulo 4. Esta
arquitectura está basada en el modelo definido en los estándares ECSS
que consta de los segmentos típicos (espacio y terreno) y, adicionalmente
a dicha definición, se incluye el segmento usuario con el objetivo de
modelar el comportamiento de los potenciales usuarios de este sistema.
La parte en la que se realiza un mayor esfuerzo de definición es la parte
del segmento terreno, ya que éste es el centro que interconecta todos los
componentes restantes entre ellos.
Hay que tener en cuenta que la naturaleza del sistema HUMSAT difiere
de un sistema tradicional en cuanto a la escalabilidad requerida por el
mismo. De esta manera, su arquitectura exhibe la capacidad que éste
debe tener para agregar componentes de diferentes características y
explotarlos con el objetivo de mejorar las prestaciones del sistema.
Los conceptos desarrollados en esta sección se basan en la publica-
ción artículo [1] y en las exposiciones en congresos [2] y [4].
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5.2. Nivel de sistema
Tomando como base el concepto de sistema explicado en 4.3.1, el
sistema HUMSAT se compondrá de los 3 segmentos siguientes: segmen-
to espacio (formado por la constelación de satélites), segmento terreno
(compuesto por infraestructuras comunes del sistema HUMSAT y las es-
pecíficas de los sistemas componentes) y segmento usuario (del que
son integrantes los usuarios que acceden a los servicios del sistema y los
sensores que éstos desplieguen).
Entre los tres segmentos principales previamente citados, se definen
las siguientes interfaces para interconectarlos:
La interfaz SSI (Sensors-Space Interface o Interfaz Sensores - Es-
pacio), que es una interfaz de radio entre los sensores desplegados
por los usuarios y los satélites, que se utilizará para transmitir datos
entre ellos de forma bi-direccional (ver apéndice E).
La interfaz SGI (Space-Ground Interface o Interfaz Espacio-Tierra),
que es otra interfaz de radio que sirve para establecer las comu-
nicaciones entre el segmento terreno y los satélites del segmento
espacio. Su principal objetivo es el de permitir a los operadores
comandar los satélites desde Tierra y descargar los datos desde los
mismos.
La interfaz UHI (User-HUMSAT Interface o Interfaz Usuario - HUM-
SAT), que se basa en el uso de Internet como herramienta a través
de la cual ofrecer los siguientes servicios (véase el documento [64]):
• Envío de los datos recolectados por los satélites de los sensores
a los usuarios finales.
• Envío de los datos de los usuarios hacia los sensores a través
de los satélites.
• Alta o baja de un nuevo usuario en el sistema HUMSAT.
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• Petición de registro de un nuevo sensor en el sistema HUMSAT
para que se le conceda un identificador único y pueda ser
operado.
• Petición de baja de un sensor previamente registrado.
• Notificación a los usuarios por parte del sistema HUMSAT de
que un sensor ha sido dado de alta correctamente. Se incluirá
el identificador asignado a dicho sensor en esta notificación.
• Notificación a los usuarios de alguna incidencia con algún sen-
sor previamente registrado.
• Consulta de la última posición estimada de cualquiera de los
sensores registrados.
• Consulta de datos estadísticos y posibles incidencias durante
la operación de los sensores desplegados como, por ejemplo,
imposibilidad de establecer la comunicación, fecha y posición
estimada del último contacto... etc.
La definición de la interfaz SGI debe ser realizada en cada proyecto
y en función de los requisitos que establezca su misión en particular, ya
que no es tarea del sistema HUMSAT delimitar dicha comunicación. Por
lo tanto, esta interfaz solo se nombrará a efectos de poder desarrollar un
modelo del sistema adecuado.
En la figura 5.1 se detalla gráficamente lo explicado en esta sección.
Cabe destacar la inclusión de una interfaz diferenciada para la comunica-
ción de cada satélite con su Centro de Control de Misión propio (interfaz
SGI).
La red de comunicaciones para interconectar los componentes del
segmento terreno se basa en la utilización de Internet. Entre la Infraes-
tructura Común de segmento terreno y las Infraestructuras Específicas de
los sistemas componentes, se establece una conexión para el intercambio
de información a través de esta red de comunicaciones. Este intercambio
de información se realizará atendiendo a las normas de la especificación
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Figura 5.1: Arquitectura de nivel de sistema.
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de la interfaz SHI. A pesar de que esta interfaz no es de nivel de sistema
ya que es una interfaz entre componentes del nivel del segmento terreno,
aquí se define para enlazar la explicación del sistema a alto nivel, con la
explicación conceptual que se había desarrollado en la sección 4.4.
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5.3. Segmento espacio
El segmento espacio para el sistema HUMSAT estará formado por
un conjunto de satélites, cada uno de los cuales será comandado por un
equipo de operadores independiente, desde sus infraestructuras específi-
cas de segmento terreno. Tal como se explicó en la sección 4.4.2, cada
satélite se concibe como una “caja negra”, a la cual solamente se le exige
que sea capaz de intercambiar datos bidireccionalmente con los sensores
desplegados por los usuarios (satélites compatibles con la interfaz SSI).
Por lo tanto, no se realizará un modelado funcional de los satélites
desde el punto de vista del sistema HUMSAT, ya que éste debe ser
llevado a cabo dentro del contexto de cada proyecto de nivel de sistema
componente. Esto se corresponde con el concepto de satélite heterogéneo,
ya que la definición de un modelo funcional aplicable a todos los satélites
del sistema, homogeneizaría los componentes del segmento espacio. Sin
embargo, sí que se establecerán un conjunto de requisitos que todos los
satélites deben cumplir para ser compatibles tanto con el resto del sistema
HUMSAT, como para cumplir ciertos requisitos básicos establecidos por
organismos internacionales como la ITU y la ONU.
5.3.1. Requisitos generales
áNOTA 1: Los requisitos tabulados en el documento de ahora en
adelante, han sido extraídos de los documentos de di-
seño del sistema HUMSAT. La numeración de los mis-
mos también ha sido extraída de dicho documento sin
modificarla, por lo que se puede realizar una trazabili-
dad directa con dicho documento.
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La siguiente tabla (tabla 5.1) contiene los requisitos mínimos aplicables
a todo satélite del sistema HUMSAT. Estos requisitos han sido extraídos
de la sección 5.2.1 del documento [58].
SS-SC-010 Tiempo de operabilidad
Los satélites para el sistema HUMSAT deben ser operables
durante 1 año.
SS-SC-020 Mitigación de debris
Los satélites del sistema HUMSAT no generarán debris espa-
cial.
SS-SC-030 Mitigación de daños con otros satélites
Los procedimientos de desmantelamiento1 para cada satélite
no deberán causar daños a terceros.
SS-SC-040 Tiempo máximo en órbita
Los satélites del sistema HUMSAT no estarán en órbita más
de 25 años, después de que su tiempo operacional haya
expirado (ver [65]).
SS-SC-050 Apagado de las emisiones en radiofrecuencia (RF)
Los satélites del sistema HUMSAT deben permitir el apagado
automático de toda comunicación por RF mediante el envío de
un telecomando específico desde Tierra (incluso si el satélite
se encuentra en modo Safe o modo de salvaguarda).
SS-SC-060 Regulación internacional para emisiones en RF
Los satélites del sistema HUMSAT deben cumplir con todas
las regulaciones internacionales sobre las emisiones de RF.
1Término técnico en inglés: Disposal Procedures.
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SS-SC-070 Emisiones en RF fuera de banda
Las emisiones fuera de banda de cualquier satélite HUMSAT
deben de atenuarse según la máscara siguiente (recomenda-
ción ITU, ver [66]):
A(dB) = 40 ∗ log
(
F
50
+ 1
)
A = atenuación requerida a la frecuencia especificada
como parámetro “F”.
F = frecuencia para la cual se quiere calcular la atenua-
ción mínima que se requiere.
SS-SC-080 Comunicación con los sensores (1)
Los satélites del sistema HUMSAT deben recibir datos desde
sensores unidireccionales y bidireccionales.
SS-SC-090 Comunicación con los sensores (2)
Los satélites del sistema HUMSAT deben enviar los datos que
hayan recolectado de los sensores al segmento terreno.
SS-SC-100 Comunicación con los sensores (3)
Los satélites del sistema HUMSAT deben recibir los datos
a enviar a los sensores bi-direccionales desde el segmento
terreno.
SS-SC-110 Comunicación con los sensores (4)
Los satélites del sistema HUMSAT deben enviar los da-
tos recibidos desde el segmento terreno a los sensores bi-
direccionales destino de los mismos.
SS-SC-120 Comunicación con los sensores (5)
Los satélites del sistema HUMSAT deben almacenar los datos
a transportar hacia o desde los sensores por un máximo de 3
días.
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SS-SC-130 Comunicación con los sensores (6)
Los satélites del sistema HUMSAT deben incorporar una car-
ga útil que implemente la interfaz radio para intercambiar
información con los sensores. Esta radio debe cumplir todos
los requisitos impuestos por el documento [60].
Tabla 5.1: Requisitos para los satélites HUMSAT.
5.3.2. La carga útil HUMSAT
Para que cualquier satélite de la constelación HUMSAT sea capaz de
intercambiar información con los sensores desplegados por los usuarios,
dicho satélite debe incorporar una carga útil que cumpla con los requisitos
especificados en esta sección. Esta carga útil pasará a conocerse a partir
de ahora como carga útil HUMSAT.
Ante el suceso de determinados eventos relevantes de cara al sistema
HUMSAT, la carga útil HUMSAT debe detectarlos y generar un mensaje
con información acerca del contexto en el que sucedió dicho evento. Esta
información adicional está compuesta de una serie de datos los cuales, a
partir de ahora, recibirán el nombre de metadatos. El objetivo de gene-
rar estos metadatos, es permitir al sistema llevar a cabo funcionalidades
adicionales como, por ejemplo, la geolocalización de los sensores des-
plegados. Este conjunto de funcionalidades adicionales se describe con
mayor detalle en la sección 5.4.2.
Debido a las capacidades limitadas de procesado de información
de los satélites, los metadatos generados serán enviados en forma de
mensajes al segmento terreno para que se realice su procesado allí. De
esta manera, los satélites se limitan a generar eventos a medida que
estos suceden durante la operación de los sensores. Dichos mensajes
de descripción de evento contendrán la información base obtenida de
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los sensores o enviada hacia los mismos y los metadatos. Por ejemplo,
cuando se establece la comunicación con uno de los sensores y se reciben
datos del mismo, se generará un mensaje de descripción de este evento
que describirá el contexto de la comunicación a base de metadatos (error
Doppler, hora de contacto, posición y velocidad del satélite durante el
contacto, potencia recibida... etc.) y de los datos “en crudo” recibidos del
sensor.+
La hora de a bordo del satélite a incluir en los metadatos generados,
será transformada al formato UTC en la infraestructura específica corres-
pondiente de segmento terreno desde donde se opera cada satélite. La
obtención de la posición y velocidad del satélite por parte de la carga útil
HUMSAT, puede realizarse incorporando directamente en dicha carga los
dispositivos necesarios o delegando dicha tarea para que se lleve a cabo
en otro componente del satélite.
La definición de la carga útil a base de requisitos se realiza en la tabla
siguiente (tabla 5.2).
SS-HUM-010 Carga útil HUMSAT
La carga útil HUMSAT debe cumplir con todos los requisitos
impuestos en el documento [60].
SS-HUM-020 Estimación del error Doppler
La carga útil HUMSAT debe proveer una estimación del error
Doppler en la frecuencia de recepción de los datos de los
sensores.
SS-HUM-030 Almacenamiento de los datos de los sensores (1)
La carga útil HUMSAT debe poder almacenar los datos de los
sensores.
SS-HUM-040 Almacenamiento de los datos de los sensores (2)
La carga útil HUMSAT debe poder almacenar 500 kB (TBC)
de datos de los sensores.
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SS-HUM-050 Operación en eclipse
La operación nominal de la carga útil HUMSAT debe tomar
lugar incluso durante los períodos de eclipse.
SS-HUM-060 Operación en situaciones de contingencia
La operación nominal de la carga útil HUMSAT se llevará a
cabo opcionalmente durante los periodos de contingencia del
satélite.
SS-HUM-070 Lista de sensores (1)
La carga útil HUMSAT debe incluir una lista con los identifi-
cadores de los sensores bidireccionales cuya operación sea
permitida; es decir, una lista con los identificadores de todos
aquellos sensores a los que está permitido el envío de datos.
SS-HUM-080 Lista de sensores (2)
La carga útil HUMSAT debe permitir la actualización de la lista
de identificadores de los sensores permitidos.
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SS-HUM-090 Generación de eventos (1)
La carga útil HUMSAT debe detectar los eventos siguientes
y generar los mensajes de descripción de evento asociados,
que describen el estado de operación del sistema:
Evento A: evento que sucede durante la recepción de
datos desde un sensor.
Evento B: evento que ocurre durante la transmisión de
datos hacia un sensor.
Evento C: evento que sucede cuando un sensor ha
intentado utilizar el sistema de una forma incorrecta.
Evento D: evento que ocurre cuando una trama de
datos no se ha podido enviar a un sensor en concreto.
Evento E: evento que sucede cuando se ha recibido
una trama de datos duplicada desde un sensor.
SS-HUM-095 Generación de eventos (2)
Los mensajes de descripción de evento generados por la
carga útil HUMSAT deben ser enviados de vuelta al segmento
terreno para que dicha información pueda ser post-procesada.
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SS-HUM-100 Generación de metadatos - Evento A
Cuando se recibe una trama de datos desde un sensor, la
carga útil HUMSAT debe generar un mensaje de descripción
de evento que contenga los datos “en crudo” que se han
recibido desde el sensor y los siguientes metadatos:
Identificador del sensor.
Error Doppler en la recepción (precisión TBD).
Hora de recepción a bordo del satélite (precisión TBD).
Posición y velocidad del satélite (precisión TBD).
SS-HUM-110 Generación de metadatos - Evento B
Cuando se recibe un asentimiento de que una trama de datos
enviada a un sensor ha sido recibida correctamente por éste,
la carga útil HUMSAT debe generar un evento que contenga
los siguientes metadatos:
Identificador del sensor.
Identificador de la petición de envío de datos a un sen-
sor.
Error Doppler en la recepción (precisión TBD).
Hora de recepción a bordo del satélite (precisión TBD).
Posición y velocidad del satélite (precisión TBD).
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SS-HUM-120 Generación de metadatos - Evento C (1)
Cuando la carga útil HUMSAT recibe cualquier tipo de trama
desde un sensor con la marca de bidireccionalidad activada
(ver [60]) y el sensor no aparece en la lista de sensores bidi-
reccionales, se genera un mensaje de descripción de evento
que contiene los metadatos siguientes:
Identificador del sensor.
Datos de la trama recibida (si están disponibles).
Error Doppler en la recepción (precisión TBD).
Hora de recepción a bordo del satélite (precisión TBD).
Posición y velocidad del satélite (precisión TBD).
SS-HUM-125 Generación de metadatos - Evento C (2)
Cuando la carga útil HUMSAT no puede operar correctamente
un sensor bidireccional que aparece dentro de la lista de
sensores permitidos, se genera un mensaje de descripción
de evento que contiene los siguientes metadatos:
Identificador del sensor.
Identificador de la petición de transmisión de datos.
Error Doppler en la recepción (precisión TBD).
Hora de recepción a bordo del satélite (precisión TBD).
Posición y velocidad del satélite (precisión TBD).
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SS-HUM-130 Generación de metadatos - Evento D
Cuando la carga útil HUMSAT no puede contactar con un
sensor bidireccional por un periodo mayor de 7 días, se genera
un mensaje de descripción evento que contiene los siguientes
metadatos:
Identificador del sensor.
Identificador de la petición de transmisión de datos.
Se considera que no se ha podido contactar con un sensor
bidireccional en un período de tiempo determinado, cuando
se cumple alguna de la siguientes condiciones:
No se han recibido datos de dicho sensor.
No se han recibido tramas de señalización de dicho
sensor (ver [60]).
SS-HUM-140 Generación de metadatos - Evento E
Cuando la carga útil HUMSAT recibe la misma trama de da-
tos varias veces durante un pase, se genera un mensaje de
descripción evento que contiene los siguientes metadatos
adjuntos a los datos duplicados:
Identificador del sensor.
Datos recibidos por duplicado.
Error Doppler en la recepción (precisión TBD).
Hora de recepción a bordo del satélite (precisión TBD).
Posición y velocidad del satélite (precisión TBD).
Tabla 5.2: Requisitos para las cargas útiles HUMSAT.
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5.4. Segmento Terreno
5.4.1. Arquitectura
El segmento terreno del sistema HUMSAT es el “corazón” del propio
sistema ya que es el responsable de proveer la estructura de comunica-
ciones para coordinar el funcionamiento de todos los elementos. Además,
provee la red de comunicaciones a través de la cual se ofrecen los ser-
vicios a los usuarios y a través de la cual se realiza la interconexión de
todos los componentes. Este segmento terreno, cuya composición se
esquematiza en la figura 5.2, estará formado por:
La Infraestructura Común del segmento terreno; construida, man-
tenida y operada por la UVIGO. Esta proveerá los servicios comunes
y la coordinación de los elementos del sistema. Para ello, se com-
pondrá de los siguientes centros:
• El centro de control de las cargas útiles HUMSAT (HPCF -
HUMSAT Payload Control Facility), cuyo objetivo será realizar
la coordinación y operación conjunta de las cargas útiles y
sensores desplegados, la gestión del envío de los datos a los
sensores, post-procesado de metadatos para la geolocalización
de los mismos... etc.
• El centro de distribución de datos de usuario (UDDF -User Data
Distribution Facility), que tendrá como objetivo almacenar los
datos en tránsito; tanto aquellos que serán enviados a los saté-
lites, como aquellos que serán descargados por los usuarios.
Provee las funcionalidades de acceso al sistema.
La Red de Comunicaciones del segmento terreno que, en este
caso, será Internet. Su función es interconectar los diferentes centros
de los que el segmento terreno se compone.
Múltiples Infraestructuras Específicas de segmento terreno; cons-
truidas y operadas independientemente por cada uno de los sistemas
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componentes. Permite la operación directa de cada uno de los saté-
lites desplegados. La infraestructura que cada sistema componente
debe construir contendrá los centros siguientes:
• Una estación terrena de seguimiento (GSF - Ground Station
Facility), que se dedica a realizar el seguimiento del satélite y
establecer la comunicación con el mismo.
• Un centro de control de misión (SCF - Space Control Facility),
que será el encargado de realizar el comando y operación del
satélite de forma remota, utilizando un centro un GSF para la
comunicación y seguimiento del satélite.
La utilización de la red GENSO por aquellos sistemas independientes
que así lo decidan, implica concebir el centro GSF de dicho sistema como
un centro que forma parte de la red GENSO. Dicho centro ofrecerá sus
servicios a través de las interfaces que se definan en el software de
GENSO y, por lo tanto, la utilización de dicha red implicará un reparto
diferente de las funcionales entre GSF y SCF que la división tradicional
que se especifica en [40]. Por lo tanto, aquellos sistemas componentes que
utilicen GENSO para su segmento terreno, tendrán un reparto diferente de
las funcionalidades para GSF y SCF. De esta manera, en esta arquitectura
se considerarán los 4 centros diferentes como posibles componentes de
las Infraestructuras Específicas, de las cuales se realizará una descripción
más exhaustiva en las secciones siguientes:
GSF tradicional que se nombrará como Standalone-GSF o SGSF a
partir de ahora.
GSF basado en la utilización de GENSO, que se nombrará como
GENSO-GSF o GGSF.
SCF tradicional que se nombrará como Standalone-SCF o SSCF.
SCF basado en la utilización de GENSO, que se nombrará como
GENSO-SCF o GSCF.
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Figura 5.2: Arquitectura del segmento terreno.
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Tal como se puede apreciar en la figura 5.2, las interfaces internas
de las infraestructuras específicas son también específicas para cada
sistema componente. Por ello, en dicha figura se puede observar como
reciben un nombre diferenciador del resto de interfaces que interconec-
tan los centros de la misma naturaleza, pero en sistemas componentes
diferentes. Así, el sistema componente (1) está formado por el satélite
(1) y las infraestructuras específicas (1). Dichas infraestructuras espe-
cíficas se componente de un centro GSF de seguimiento propio fuera
de la red GENSO (Standalone-GSF) y un centro de control de misión
propio (Standalone-SCF). Para interconectar el satélite (1) con el centro
SGSF propio, se define internamente y solo con aplicabilidad al diseño de
este sistema componente, la interfaz SGI(1); de la misma manera, para
interconectar los centros SGSF y SSCF propios, se define internamente
la interfaz SCI(1). Estas interfaces SGI(1) y SCI(1) serán diferentes de
las interfaces SCI(2) y SGI(2) del sistema componente (2), sin embargo,
en este documento, reciben nombres parecidos porque la naturaleza de
ambas es similar al interconectar componentes del sistema HUMSAT del
mismo tipo.
La red de comunicaciones que se propone para la interconexión de
todos los elementos del segmento terreno es Internet. La interconexión
de los centros que conforman cada infraestructura específica entre sí
(GSF y SCF, ya sean basados en GENSO o no), también requiere de
la utilización de una red de comunicaciones. Como dicha interconexión
es responsabilidad de cada sistema componente, aquí se propone un
diseño base en el cual se utiliza Internet como red de comunicaciones;
sin embargo, en cada proyecto independiente se podrá escoger a través
de qué red de comunicaciones interconectar dichos centros. Por ejemplo,
ciertos sistemas componentes pueden tener ambos centros dentro de las
mismas instalaciones y, por lo tanto, decidir interconectarlos a través de
una red de área local, en vez de utilizar Internet.
La interconexión de los centros internos de las infraestructuras comu-
nes de la UVIGO (centros HPCF y UDDF) se realiza a través de Internet.
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Además, la provisión de los servicios de estas infraestructuras comunes
al exterior (tanto a los usuarios como a las infraestructuras específicas
de cada sistema componente), también se lleva a cabo utilizando Internet
como red de comunicaciones.
Aquellas infraestructuras específicas que se basen en el uso de GEN-
SO, deberán conectar a través de Internet sus centros GENSO-GSF a la
red de estaciones GENSO. La utilización de la red GENSO requiere del
uso de Internet como red de comunicaciones entre los GENSO-GSF y el
propio sistema GENSO.
Las interfaces que se definen para interconectar los componentes del
segmento terreno son las siguientes:
Interfaz SGI (Satellite-Ground Interface), ya introducida en la sección
5.2.
Interfaz SCI (Station-SCF Interface) que define el intercambio de
información entre los centros SCF y las estaciones de seguimiento
a utilizar. La definición de esta interfaz también es responsabilidad
de cada sistema componente.
Interfaz SHI (SCF facilities - HPCF facility Interface), que define el
intercambio de información a través de Internet que realizan los
centros específicos de control de misión de cada satélite (SCF), con
el centro común de control de carga útil HUMSAT (HPCF) de la
UVIGO. Esta interfaz permitirá ofrecer los servicios siguientes a las
infraestructuras específicas de los sistemas componentes:
• El registro de un nuevo centro SCF para el control de un satélite
nuevo.
• La notificación de la disponibilidad o no de un satélite para ser
utilizado dentro del sistema HUMSAT.
• La notificación de la desmantelación de un sistema componente
que acaba de traspasar su tiempo de vida operativo.
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• El envío y/o recepción de los eventos definidos en la tabla
5.2 que se generan en el sistema, por la interacción entre los
componentes del mismo.
Interfaz HDI (HPCF Facility - UDDF Facility Interface), que define el
intercambio de datos entre los centros HPCF y UDDF. Esta es una
interfaz interna de la UVIGO que definirá sin necesidad de hacerla
pública.
Interfaz UHI (Users-HUMSAT Interface), ya introducida en la sección
5.2.
Los elementos descritos anteriores serán definidos funcionalmente
con mayor nivel de detalle en las secciones siguientes.
5.4.2. Análisis funcional
Esta sección contiene el análisis funcional de cada uno de los centros
de los que se compone el segmento terreno del sistema HUMSAT. Este
análisis funcional establece el reparto de funciones que se lleva a cabo a lo
largo de los centros del segmento terreno para determinar cuáles son las
tareas que cada uno realiza. Este reparto se basa en la personalización a
las características particulares de este proyecto del reparto propuesto en
[40].
En las figuras 5.3 y 5.4, se esquematiza el reparto de categorías funcio-
nales entre los componentes del segmento terreno antes descritos. Estas
categorías funcionales no son funciones en sí mismas implementables
directamente, sino que son conjuntos de funciones que serán particulari-
zadas para cada centro en concreto en las secciones posteriores.
Para cada centro GSF y SCF aparecen 2 versiones: las basadas en
GENSO (GENSO-GSF y GENSO-SCF) y las que no utilizan GENSO
(Standalone-GSF y Standalone-SCF). Por lo explicado en 5.4.1, se puede
observar que, a nivel funcional, existen diferencias entre ambas aproxima-
ciones. Éstas se deben a que el software de GENSO no incorpora todas
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Figura 5.3: Categorías funcionales, segmento terreno (1/2).
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Figura 5.4: Categorías funcionales, segmento terreno (2/2).
las funcionalidades que sí se incorporan en un GSF según la división
propuesta por el estándar [40]. En concreto, la red GENSO solo permite
el envío de datos a nivel físico entre las estaciones de la red y los centros
de control de misión (capa física según el modelo OSI[61]). Por esto, un
SCF que utilice como GSF una estación de la red GENSO, tienen que
implementar las funcionalidades de la capa 2 OSI (nivel de enlace) que
sí implementan los centros Standalone-SCF. En la figura, estas funcio-
nalidades de la capa 2 del modelo OSI, se engloban en las categorías
“Recepción de telemetría” y “Envío de telecomandos”.
5.4.3. Definición en requisitos
Esta sección incluye una definición a base de requisitos a alto nivel
del segmento terreno, los cuales han sido extraídos de la sección 6.1 del
documento [58]. En secciones posteriores, se detallará la definición de
cada uno de estos centros que componen el segmento terreno.
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GS-GEN-010 Instalaciones del segmento terreno
El segmento terreno se compone de las siguientes instalacio-
nes:
Múltiples estaciones de seguimiento de los satélites
(GSF, basados en GENSO o Standalone).
Múltiples centros de control de satélite (SCF, basados
en GENSO o Standalone).
Un centro único de la UVIGO para el control de las
cargas útiles (HPCF).
Un centro único de distribución de datos de la UVIGO
(UDDF).
GS-GEN-020 GENSO Ground Station Facility - GSF
Los centros GENSO-GSF proveerán la capacidad de estable-
cer físicamente el enlace de comunicaciones con el satélite,
mediante la utilización del software GENSO.
GS-GEN-030 Standalone Ground Station Facility - GSF
Los centros Standalone-GSF deben proveer la capacidad de
comandar el satélite de forma remota.
GS-GEN-040 GENSO Satellite Control Facility - SCF
Los centros GENSO-SCF deben proveer todas las funcio-
nalidades relacionadas con la planficación de la misión y el
análisis de los datos. Para ello, deben utilizar el software GEN-
SO disponible para conectarse al centro GENSO-GSF que
corresponda.
GS-GEN-050 Standalone Satellite Control Facility - SCF
Los centros Standalone-SCF deben proveer las funcionalida-
des relacionadas con la planificación de la misión y el análisis
de los datos obtenidos del satélite.
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GS-GEN-060 HUMSAT Payload Control Facility - HPCF
Los centros HPCF deben proveer todas las funcionalidades
relacionadas con:
Gestión de las cargas útiles HUMSAT en vuelo.
Gestión de los sensores desplegados.
Planificación del uso de las cargas útiles HUMSAT.
Distribución de los datos recogidos.
GS-GEN-070 User Data Distribution Facility - UDDF
Los centros UDDF deben proveer todas las funcionalidades
relacionadas con:
Acceso externo a los servicios del sistema.
Almacenamiento de los datos en tránsito.
Distribución de los datos a los usuarios finales.
GS-GEN-080 Centros GSF
Todos los sistemas componentes adheridos al sistema HUM-
SAT deben tener, al menos, un centro GSF para el seguimien-
to y comando de su satélite.
GS-GEN-090 Centros GSF - Disponibilidad
En caso de que para operar el sistema sea necesario utili-
zar más estaciones que las adheridas directamente, debe
priorizarse la utilización de las estaciones de la red GENSO.2
2Debido a la heterogeneidad de los satélites, esta aproximación sólo será compatible
para determinados sistemas componentes.
á Arquitectura del sistema HUMSAT
P
ág
in
a
15
4
de
43
1
GS-GEN-100 Redundancia en infraestructuras comunes
Los centros de las infraestructuras comunes de la UVIGO
(HPCF y UDDF) deben tener redundancia y poder repararse
sin afectar a la operatividad del sistema.
GS-GEN-110 Compatibilidad Radio Amateur
Los centros GSF deben ser compatibles con la banda de radio
amateur.3
Tabla 5.3: Requisitos generales del segmento terreno.
áNOTA 1: En la elaboración de los requisitos incluídos en esta ta-
bla, han participado como parte del grupo de Ingenie-
ría de Sistemas para el diseño del sistema HUMSAT:
Jorge Iglesias y Adriana Vázquez.
GS-GEN-120 Envío de telecomandos
El segmento terreno debe enviar telecomandos a los satélites.
GS-GEN-130 Recepción de telemetría
El segmento terreno debe recibir telemetría de los satélites.
3Este requisito puede marcarse como “no aplicables” para todas aquellas misiones que
utilicen otra banda de comunicaciones diferente a la de radio amateur para comandar su
satélite.
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GS-GEN-140 Recepción de datos de usuario
El segmento terreno debe recibir datos desde los usuarios.
GS-GEN-150 Envío de datos de usuario
El segmento terreno debe enviar los datos de los usuarios a
los satélites, para que estos los transporten hasta los senso-
res.
GS-GEN-160 Operaciones
El segmento terreno debe gestionar todas las tareas relacio-
nadas con las operaciones sobre el sistema HUMSAT.
GS-GEN-170 Seguimiento de los satélites
El segmento terreno debe realizar el seguimiento de los saté-
lites de la constelación HUMSAT.
GS-GEN-180 Seguimiento de los satélites
El segmento terreno debe realizar el seguimiento de los saté-
lites de la constelación HUMSAT.
GS-GEN-190 Recuperación automática (1)
El segmento terreno proveerá soporte para la detección auto-
mática de fallos y/o anomalías en el sistema.
GS-GEN-200 Recuperación automática (2)
El segmento terreno proveerá soporte para la recuperación
automática del sistema tras la ocurrencia de un fallo.
GS-GEN-210 Plan de misión
El segmento terreno proveerá las capacidades para la produc-
ción del plan de misión.
GS-GEN-220 Almacenamiento de datos
El segmento terreno proveerá la capacidad de almacenar
datos de misión y de usuario.
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GS-GEN-230 Peticiones de usuario
El segmento terreno recibirá las peticiones de los usuarios
para utilizar los servicios del sistema HUMSAT.
GS-GEN-240 Datos de usuario
El segmento terreno enviará los datos conseguidos de los
sensores a los usuarios correspondientes.
GS-GEN-250 Autenticación de los usuarios
El segmento terreno autenticará a los usuarios antes de que
puedan acceder a los servicios del sistema.
GS-GEN-260 Seguridad
El segmento terreno debe proveer los mecanismos necesarios
para permitir una operación segura y fiable del sistema.
GS-GEN-270 Tipos de operación
El segmento terreno debe soportar las operaciones nominal,
crítica y de contingencia necesarias.
Tabla 5.4: Requisitos generales del segmento terreno, aportaciones externas.
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5.4.3.1. Standalone Ground Station Facility (Standalone-GSF)
Cada sistema componente debe construir su propia estación terrena
para realizar el seguimiento del satélite. En caso de no basar dicha esta-
ción terrena en el uso de GENSO, ésta debe realizar las tareas clásicas de
cualquier estación terrena de seguimiento de satélites; básicamente, llevar
a cabo el seguimiento (tracking) del satélite y permitir el envío de teleco-
mandos y recepción de telemetría al mismo (protocol de comunicaciones
de nivel 2 según el modelo OSI).
La tabla 5.5 (extraída de [58]), recoge una definición funcional basada
en requisitos de este centro del segmento terreno.
GS-SGSF-010 Gestión de la instalación
Las instalaciones Standalone-GSF (SGSF) realizarán una
gestión autónoma de sus recursos hardware y software.
GS-SGSF-020 Seguimiento de satélites
Las instalaciones SGSF serán capaces de realizar el segui-
miento del satélite durante todo el pase de éste observable
desde dichas instalaciones.
GS-SGSF-030 Compensación del efecto Doppler
Las instalaciones SGSF compensarán el efecto Doppler en
las comunicaciones con el satélite, tanto durante la recepción
de datos como durante el envío.
GS-SGSF-040 Enlace físico
Las instalaciones SGSF gestionarán el nivel físico del enlace
de comunicaciones (nivel 1 del modelo OSI).
GS-SGSF-050 Procesado de telemetría y telecomandos
Las instalaciones SGSF serán capaces de enviar telecoman-
dos y recibir telemetría de los satélites (nivel 2 del modelo
OSI).
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GS-SGSF-060 Interfaz con instalaciones Standalone-SCF
Las instalaciones SGSF implementarán y gestionarán la in-
terfaz de intercambio de información con las instalaciones
Standalone-SCF correspondientes.
Tabla 5.5: Requisitos de la instalación Standalone-GSF.
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5.4.3.2. GENSO Ground Station Facility (GENSO-GSF)
Si durante el diseño de un sistema componente se decide construir una
estación de seguimiento terrena que se adherirá a la red GENSO. Esta
estación de seguimiento será muy parecida a la Standalone-GSF, pero
contiene ligeras modificaciones para adaptarla a los requisitos específicos
de GENSO:
Citar docu-
mentos de
diseño de
GENSO y
manual de
instalación.
En vez de ser capaz de recibir telemetría y enviar telecomandos
directamente a los satélites a controlar, debe ser capaz de gestionar
sólo la capa física (nivel 1 del modelo OSI) de las comunicaciones.
Por lo tanto, una instalación GENSO-GSF se comporta como una
estación de seguimiento de satélites que envía al operador o al
satélite una señal de comunicaciones. Esta señal de comunicaciones,
por la especificación actual de GENSO (véase [67, 68]), es una
señal de audio en banda base que se convierte a la banda de
radiofrecuencia UHF requerida por el satélite durante el envío de los
datos (enlace ascendente). Durante la recepción de datos desde el
satélite (enlace descendente), el proceso es a la inversa: la señal
recibida en la banda UHF de radiofrecuencia se convierte a una
señal en banda base que es la que se ofrece al operador del satélite.
Para más detalles acerca de GENSO, véase la sección 3.4.2.
Para llevar a cabo esta tarea de forma coordinada dentro de la red
GENSO y permitir que terceros utilicen también esta estación para
controlar otros satélites, una instalación GENSO-GSF debe ejecutar
el software de GENSO. Se pueden encontrar más detalles acerca de
cómo ejecutar dicho software en los documentos [69, 70, 71, 72]4.
En términos funcionales, una instalación del tipo GENSO-GSF se
modela a través de los requisitos de la tabla 5.6.
4Esta documentación es interna y se distribuye únicamente bajo petición expresa. Para
obtener dicha documentación, enviar un correo electrónico a: geon@genso.org
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GS-GGSF-010 Gestión de la instalación
Las instalaciones GENSO-GSF (GGSF) realizarán una ges-
tión autónoma de sus recursos hardware y software.
GS-GGSF-020 Seguimiento de satélites
Las instalaciones GGSF serán capaces de realizar el segui-
miento del satélite durante todo el pase de éste observable
desde dichas instalaciones.
GS-GGSF-030 Compensación del efecto Doppler
Las instalaciones GGSF compensarán el efecto Doppler en
las comunicaciones con el satélite, tanto durante la recepción
de datos como durante el envío.
GS-GGSF-040 Enlace de comunicaciones (1)
Las instalaciones GGSF gestionarán el nivel físico del enlace
de comunicaciones (nivel 1 del modelo OSI).
GS-GGSF-050 Enlace de comunicaciones (2)
Las instalaciones GGSF procesarán señales en banda base
según la especificación GENSO (véase [67, 68]).
GS-GGSF-060 Planificación de la estación
Las instalaciones GGSF deben implementar un sistema de
planificación compatible con la planificación exigida por la
sindicación a la red GENSO.
GS-GGSF-070 Interfaz con instalaciones GENSO-SCF
El acceso a los servicios de la estación GGSF se realizará a
través de la interfaz de la red GENSO, utilizando el software
que se distribuye a tal efecto.
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GS-GGSF-080 GENSO Software
Las instalaciones GGSF deben permitir la ejecución del soft-
ware GENSO necesario para su incorporación a dicha red.
Tabla 5.6: Requisitos de la instalación GENSO-GSF.
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5.4.3.3. Standalone Satellite Control Facility (Standalone-SCF)
Para poder realizar el comando del satélite y llevar a cabo la misión,
cada sistema componente debe construir una instalación SCF (Satellite
Control Facility). Esta instalación SCF será donde los operadores lleven
a cabo el comando del satélite, interpreten su estado, tomen decisiones
de cómo continuar la misión y elaboren la planificación necesaria para
ejecutarla.
Si el diseño del sistema se basa en la utilización de una instalación
propia para el seguimiento del satélite y establecimiento del enlace de
comunicaciones (Standalone-SGF), entonces la instalación SCF debe ser
del tipo también Standalone-SCF. De esta forma, aparece una interfaz
entre ambas instalaciones, que aquí se conoce como interfaz SCI (Station-
SCF Interface o interfaz estación-SCF). La definición de esta interfaz se
realiza de forma independiente al sistema, dentro de cada proyecto para
desarrollar cada sistema componente.
En términos de requisitos funcionales, una instalación SSCF se modela
como en la tabla 5.7.
GS-SSCF-010 Operación del satélite
Las instalaciones Standalone-SCF (SSCF) proveerán las fun-
cionalidades necesarias para operar el satélite de forma re-
mota y autónoma.
GS-SSCF-020 Dinámica de vuelo del satélite
Las instalaciones Standalone-SCF (SSCF) proveerán las fun-
cionalidades necesarias para determinar los siguientes datos
del satélite en vuelo: posición, velocidad y actitud.
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GS-SSCF-030 Control de misión
Las instalaciones SSCF proveerán las funcionalidades nece-
sarias para realizar las siguientes tareas:
Análisis de misión.
Simulaciones de los planes de operación y vuelo.
Planificación de la misión y de los planes de operación.
GS-SSCF-040 Control y estado del satélite
Las instalaciones SSCF tendrá la capacidad de monitorizar el
estado del satélite y de comandarlo remotamente.
GS-SSCF-050 Gestión del software de a bordo
Las instalaciones SSCF deben de gestionar el software de a
bordo durante el vuelo. Para ello, llevarán a cabo las tareas
siguientes:
Determinar el estado real y la versión del software de
vuelo.
Permitir la actualización remota del software de vuelo a
través del envío de telecomandos al satélite.
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GS-SSCF-060 Gestión del tiempo de a bordo
Las instalaciones SSCF deben de gestionar el tiempo de a
bordo del satélite durante el vuelo. Para ello, llevarán a cabo
las tareas siguientes:
Determinar el valor actual del tiempo de a bordo.
Calcular la diferencia entre el tiempo de a bordo y el
tiempo real en Tierra.
Implementar los mecanismos necesarios para actuali-
zar el valor del tiempo de a bordo a través del envío de
telecomandos al satélite.
GS-SSCF-070 Carga útil HUMSAT (1)
Las instalaciones SSCF extraerán los datos de las cargas
útiles HUMSAT de entre los datos restantes del satélite.
GS-SSCF-080 Carga útil HUMSAT (2)
Las instalaciones SSCF enviarán los datos que extraigan
de las cargas útiles HUMSAT a las instalación HPCF de la
UVIGO. Para ello, recurrirán a la utilización de la interfaz SHI
(ver documento [73]).
Como las cargas útiles embarcadas no realizarán la conver-
sión de la hora de a bordo a la hora UTC de forma obligatoria,
esta tarea quedará relegada como funcionalidad de este cen-
tro SCF.
GS-SSCF-090 Cargas útiles adicionales
Las instalaciones SSCF deben extraer los datos de las cargas
útiles adicionales de entre los datos de estado del resto del
satélite5.
5Para el envío de estos datos a los usuarios finales, cada sistema componente puede
tener que definir interfaces adicionales desde estas instalaciones hasta las instalaciones
donde se pueda realizar el post-procesado de esos datos. La definición y consideración
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GS-SSCF-100 Interfaz SCI
Las instalaciones SSCF deben implementar la interfaz SCI
para intercambiar información con la instalación Standalone-
GSF correspondiente.
GS-SSCF-110 Interfaz SHI
Las instalaciones SSCF deben implementar la interfaz SHI
para intercambiar información con la instalación HPCF de la
UVIGO. La implementación de dicha interfaz debe responder
a la definición que se puede encontrar en [73].
Tabla 5.7: Requisitos de la instalación Standalone-SCF.
de esta interfaz está fuera del ámbito de esta arquitectura.
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5.4.3.4. GENSO Satellite Control Facility (GENSO-SCF)
Para todos aquellos sistemas componentes que decidan basar el
desarrollo de su proyecto en la utilización de GENSO, la instalación SCF
para el control del satélite será del tipo GENSO-SCF (GSCF). Esta ins-
talación comparte muchas características comunes con la instalación
Standalone-SCF. Sin embargo, la utilización de GENSO para establecer
la comunicación con el satélite, dictamina una serie de diferencias que
deben tenerse en cuenta para su desarrollo.
En este sentido, una instalación GSCF debe asumir la gestión del nivel
de enlace (capa 2 del modelo OSI) del protocolo de comunicaciones, ya
que el servicio de comunicaciones que provee la red GENSO se basa
en, simplemente, reenviar a los usuarios conectados a dicha red, la señal
recibida en banda base. Además, para acceder a este servicio, esta
instalación debe ejecutar el software que el proyecto GENSO distribuye a
tal efecto.
Nótese el hecho de que un sistema componente puede decidir no desa-
rrollar ningún tipo de instalación GSF (ni siquiera la del tipo Standalone),
ya que puede limitarse a utilizar el servicio que provee la red GENSO con
la estaciones que se encuentren sindicadas y hayan sido construidas por
terceros. Además, incluso en el caso de que un sistema componente deci-
da realizar el desarrollo de una instalación tipo GENSO-GSF y sindicarla
en dicha red, debe tener en cuenta que la utilización de la misma estará
vinculada inevitablemente a la planificación que la red GENSO haga de
sus recursos. Esto provoca que, en caso de abordar dicho desarrollo, el
sistema componente no dispondrá de dicha instalación para su utilización
cuando éste lo necesite, sino que podrá acceder a la misma cuando la red
GENSO planifique dicho acceso favorablemente.
Los requisitos de la tabla 5.8 muestran una descripción funcional de
esta instalación.
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GS-GSCF-010 Operación del satélite
Las instalaciones GENSO-SCF (GSCF) proveerán las funcio-
nalidades necesarias para operar el satélite de forma remota
y autónoma.
GS-GSCF-020 Dinámica de vuelo del satélite
Las instalaciones GSCF proveerán las funcionalidades ne-
cesarias para determinar los siguientes datos del satélite en
vuelo: posición, velocidad y actitud.
GS-GSCF-030 Control de misión
Las instalaciones GSCF proveerán las funcionalidades nece-
sarias para realizar las siguientes tareas:
Análisis de misión.
Simulaciones de los planes de operación y vuelo.
Planificación de la misión y de los planes de operación.
GS-GSCF-040 Control y estado del satélite
Las instalaciones GSCF tendrá la capacidad de monitorizar
el estado del satélite y de comandarlo remotamente.
GS-GSCF-050 Gestión del software de a bordo
Las instalaciones GSCF deben de gestionar el software de a
bordo del satélite durante el vuelo. Para ello, llevarán a cabo
las tareas siguientes:
Determinar el estado real y la versión del software de
vuelo.
Permitir la actualización remota del software de vuelo a
través del envío de telecomandos al satélite.
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GS-GSCF-060 Gestión del tiempo de a bordo
Las instalaciones GSCF deben de gestionar el tiempo de a
bordo del satélite durante el vuelo. Para ello, llevarán a cabo
las tareas siguientes:
Determinar el valor actual del tiempo de a bordo.
Calcular la diferencia entre el tiempo de a bordo y el
tiempo real en Tierra.
Implementar los mecanismos necesarios para actuali-
zar el valor del tiempo de a bordo a través del envío de
telecomandos al satélite.
GS-GSCF-070 Carga útil HUMSAT (1)
Las instalaciones GSCF extraerán los datos de las cargas
útiles HUMSAT de entre los datos restantes del satélite.
GS-GSCF-080 Carga útil HUMSAT (2)
Las instalaciones GSCF enviarán los datos que extraigan
de las cargas útiles HUMSAT a las instalación HPCF de la
UVIGO. Para ello, recurrirán a la utilización de la interfaz SHI
(ver documento [73]).
Como las cargas útiles embarcadas no realizarán la conver-
sión de la hora de a bordo a la hora UTC de forma obligatoria,
esta tarea quedará relegada como funcionalidad de este cen-
tro SCF.
GS-GSCF-090 Cargas útiles adicionales
Las instalaciones GSCF deben extraer los datos de las cargas
útiles adicionales de entre los datos de estado del resto del
satélite6.
6Para el envío de estos datos a los usuarios finales, cada sistema componente puede
tener que definir interfaces adicionales desde estas instalaciones hasta las instalaciones
donde se pueda realizar el post-procesado de esos datos. La definición y consideración
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GS-GSCF-100 Acceso a los servicios de GENSO
Las instalaciones GSCF accederán a los servicios de la red
GENSO a través de Internet.
GS-GSCF-110 Procesado de telemetría y telecomandos
Las instalaciones GSCF deberán poder recibir la telemetría
del satélite y enviar telecomandos al mismo.
GS-GSCF-120 Interfaz SCI
Las instalaciones GSCF deben ejecutar el software de GEN-
SO para acceder a los servicios que proveen las instalaciones
GENSO-GSF.
GS-GSCF-130 Interfaz SHI
Las instalaciones GSCF deben implementar la interfaz SHI
para intercambiar información con la instalación HPCF de la
UVIGO. La implementación de dicha interfaz debe responder
a la definición que se puede encontrar en [73].
Tabla 5.8: Requisitos de la instalación GENSO-SCF.
de esta interfaz está fuera del ámbito de esta arquitectura.
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5.4.3.5. HUMSAT Payload Control Facility (HPCF)
El centro HUMSAT Payload Control Facility (HPCF) forma parte de la
infraestructura común de segmento terreno, cuyo diseño, construcción,
operación y mantenimiento asume la UVIGO. Este centro está orientado
a gestionar la operación del sistema HUMSAT desde un punto central,
para poder coordinar la distribución de la información y proveer un acceso
único a los servicios del sistema.
A nivel funcional, la instalación HPCF responde a los requisitos de la
tabla 5.9.
GS-HPCF-010 Coordinación de la operación HUMSAT
El centro HUMSAT Payload Control Facility (HPCF) proveerá
todas las funcionalidades necesarias para que el equipo de
operaciones prepare y planifique la operación de las cargas
útiles HUMSAT.
GS-HPCF-020 Rendimiento del sistema HUMSAT
El centro HPFC realizará la evaluación del rendimiento del
sistema HUMSAT en los siguientes términos:
Volumen de datos recogidos de cada sensor.
Volumen de datos enviados a cada sensor.
Volumen de datos recogidos por cada satélite.
Volumen de datos transportados a cualquier sensor por
cada satélite.
Tiempo medio que tardan los datos de un sensor en
llegar al usuario.
Tiempo medio que tardan los datos de un usuario en
llegar a un sensor.
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Estos estadísticos acerca del rendimiento del sistema se lleva-
rán a cabo mediante la evaluación de la información contenida
en los eventos que reportan las infraestructuras específicas
de cada sistema componente7.
GS-HPCF-030 Datos HUMSAT
El centro HPFC se hará cargo de distribuir adecuadamente
los datos en tránsito del sistema HUMSAT; a saber, los datos
recolectados desde los sensores por los satélites y los datos
a enviar a los sensores a través de los satélites. En este sen-
tido, distribuirá adecuadamente los datos a los satélites que
puedan transportarlos o a la instalación UDDF para realizar
la distribución final de los mismos.
GS-HPCF-040 Sensores HUMSAT (1)
El centro HPFC debe determinar el estado de los sensores
desplegados, infiriendo si el sensor está activo o no en función
del transporte de datos notificado.
GS-HPCF-045 Sensores HUMSAT (2)
El centro HPFC debe estimar la última posición de cada sen-
sor mediante la geolocalización de los mismos a través del
procesamiento de los metadatos que transportan los mensa-
jes de descripción de evento generados por las cargas útiles
HUMSAT.
GS-HPCF-050 Interfaz SHI
El centro HPFC implementará la interfaz SHI para intercambiar
información con todas las instalaciones SGF registradas en el
sistema. Esta interfaz se define en el documento [73].
7Los diferentes tipos de eventos se pueden consultar en 5.3.2.
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GS-HPCF-060 Interfaz UDDF
El centro HPFC implementará la interfaz HDI para intercam-
biar información con el centro UDDF de la UVIGO. Esta inter-
faz se define en la sección 3.3 del documento [74].
GS-HPCF-070 Escalabilidad del sistema
El centro HPFC deberá soportar 100 conexiones simultáneas
de instalaciones GSF externas.
Tabla 5.9: Requisitos de la instalación HPCF.
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5.4.3.6. User Data Distribution Facility (UDDF)
La instalación User Data Distribution Facility (UDDF) forma parte de
la infraestructura común del segmento terreno y su desarrollo y construc-
ción ha sido asumido por la UVIGO. El objetivo de esta instalación es,
básicamente, almacenar los datos de los usuarios del sistema HUMSAT y
ofrecer a estos los servicios del sistema a través de Internet.
La tabla 5.10 contiene la relación de requisitos que definen funcional-
mente esta instalación.
GS-UDDF-010 Almacenamiento de datos (1)
El centro User Data Distribution Facility (UDDF) debe alma-
cenar todos los datos recolectados de los sensores de los
usuarios, por un período no mayor de 3 días.
GS-UDDF-020 Almacenamiento de datos (2)
El centro UDDF debe almacenar todos los datos que serán
enviados a los sensores desde los usuarios, por un período
no mayor de 3 días.
GS-UDDF-030 Distribución de datos (1)
El centro UDDF debe implementar los mecanismos necesa-
rios para distribuir los datos recolectados de los sensores
hasta los usuarios finales.
GS-UDDF-040 Distribución de datos (2)
El centro UDDF debe implementar los mecanismos necesa-
rios para distribuir los datos que los usuarios desean enviar a
los sensores.
GS-UDDF-050 Servicios de usuario
El centro UDDF proveerá los servicios que el sistema HUM-
SAT ofrece a los usuarios, tal y como se definen en [74].
á Arquitectura del sistema HUMSAT
P
ág
in
a
17
4
de
43
1
GS-UDDF-060 Interfaz HDI
El centro UDDF implementará la interfaz HDI para intercam-
biar información con el centro HPCF, tal y como se especifica
en la sección 3.3 del documento [74].
GS-UDDF-070 Interfaz UHI
El centro UDDF implementará la interfaz UHI para el intercam-
bio de datos con los usuarios del sistema HUMSAT siguiendo
la definición del documento [64].
Tabla 5.10: Requisitos de la instalación UDDF.
Los datos no permanecerá archivados en el sistema, sino simple-
mente almacenados temporalmente para permitir que los usuarios los
descarguen. Una vez descargados, éstos pasan a ser responsabilidad del
usuario y no se hace ningún tipo de copia de seguridad ni archivo histórico
de los mismos en el sistema. Lo mismo sucede con los datos a enviar
a los satélites, los cuales son temporalmente almacenados pero, en el
momento que o bien se confirme su envío correcto al sensor destino o la
incapacidad del sistema de realizar dicha tarea, dichos datos dejarán de
estar almacenados en la instalación UDDF.
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5.5. Nivel de detalle en la especificación
Como se puede observar, el peso dentro de la especificación y defini-
ción de los componentes e interfaces del segmento terreno es mayor que
el de los componentes del segmento espacio. Este hecho se debe a los
siguientes dos factores:
La heterogeneidad de los satélites del segmento espacio, provoca
que el grado de definición y especificación a nivel del sistema HUM-
SAT de los mismos sea menor que el grado al que se suele llegar
para la especificación de un sistema espacial típico.
El segmento terreno es, al fin y al cabo, el aglutinante de todo el
sistema y el responsable de interconectar los sistemas componentes
entre ellos y con las infraestructuras comunes del sistema HUMSAT.
Esta realidad coincide con la planificación para el marco de diseño
HUMSATque se explicó en la sección 4.5.2.5. En dicha sección se pue-
de apreciar que el número de documentos de definición relativos a los
componentes del segmento terreno es mucho mayor que el relativo a los
componentes del resto de segmentos.
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5.6. Conclusiones
La arquitectura propuesta en este capítulo para el sistema HUMSAT
permite albergar a los elementos que cada sistema componente aporte
al sistema, sin que cada uno de los sistemas componentes pierda su
independencia. En otras palabras, la esacalabilidad de este sistema se
logra a la par que se implementa el concepto de operación descentralizada
con satélites multimisión, siendo estos los objetivos que se habían definido
en el análisis de misión anterior.
La definición de interfaces estándar entre los sensores y los satélites
(interfaz SSI) y entre los usuarios finales y el segmento terreno (interfaz
UHI), permite simplificar el acceso de los usuarios a los servicios del
sistema y la implementación de nuevos componentes para el mismo. Ade-
más, el desarrollo de satélites para este sistema se restringe a desarrollar
una carga útil que cumpla con la interfaz SSI y a implementar la interfaz
SHI para intercambiar información entre el segmento terreno del sistema
componente y el segmento terreno del sistema HUMSAT.
Capítulo 6
El programa GEOID
áNOTA 1: La definición y el análisis de misión aquí descritos se
encuentran detallados en dos documentos de diseño
del sistema HUMSAT: el Mission Description Docu-
ment ó MDD ([75]) y el Mission Analysis Document ó
MAD ([76]). El primero de ellos, se ha publicado como
parte de la documentación del sistema, pero no for-
ma parte del marco de diseño HUMSAT. El segundo
de ellos, es un documento interno del proyecto que no
ha sido publicado, que contiene los resultados de las
simulaciones ejecutadas.
áNOTA 2: El documento no publicado Mission Analysis Docu-
ment ó MAD se describe entre este capítulo y un apén-
dice específico de la definición de escenarios de simu-
lación que en dicho documento se realiza (apéndice
C).
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6.1. Resumen
En este capítulo se lleva a cabo una descripción del programa GEOID
y de cómo éste encaja dentro del sistema HUMSAT. La UVIGO asumió
el rol de prime contractor del programa, con lo cual desarrolló dos activi-
dades principales: 1) definir un modelo base de satélite que sirviera para
definir la misión del programa, 2) estimar la viabilidad de desarrollar una
constelación de satélites basada en dicho modelo base, que pueda llevar
a cabo la misión HUMSAT y 3) determinar cuál sería el rendimiento de
esta aportación al sistema HUMSAT.
Los conceptos desarrollados en esta sección se basan en la publica-
ción artículo [1] y en las exposiciones en congresos [2] y [4].
6.2. Introducción
Tal y como se explicó en la sección 4.2, el programa GEOID (GENSO
Experimental in-Orbit Initial Deployment) es un programa lanzado por la
oficina de educación de la ESA en el año 2011 con los dos objetivos
principales que se listan a continuación:
Albergar la aportación europea a la constelación del sistema HUM-
SAT, a base de fomentar la involucración de las universidades en
este proyecto.
Utilizar dicho despliegue inicial para probar el funcionamiento de la
red GENSO de estaciones terrenas sobre una constelación real de
satélites.
El objetivo es que estas universidades desarrollen proyectos de diseño,
implementación y operación de nanosatélites basados en el estándar
CubeSat. Serán, por lo tanto, proyectos con un presupuesto muy bajo y
con un tiempo de desarrollo también muy bajo (alrededor de los 2 o 3
años).
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Por lo tanto, el primer conjunto de proyectos de desarrollo de sistemas
componentes dentro del marco de diseño HUMSAT , serán los proyectos
de las universidades europeas que se involucren a través del programa
GEOID. Este hecho tiene una gran relevancia de cara a la gestión y
evolución del sistema HUMSAT, ya que, además, la ESA selecciona a la
UVIGO como prime contractor del programa GEOID. Esto implica que la
UVIGO llevará a cabo el diseño del sistema HUMSAT, orientando dicho
diseño hacia esta primera constelación: una constelación que se basa
en la utilización de CubeSats como elemento principal. Sin embargo, el
diseño del sistema HUMSAT debe preservar también la capacidad del
mismo para absorber aportaciones de terceros que no sean CubeSats.
6.2.1. Gestión del programa GEOID
El programa GEOID alberga a un conjunto de proyectos independientes
que serán tratados, a nivel individual, como proyectos que desarrollan
un sistema componente a integrar en el marco del sistema HUMSAT.
Como la UVIGO ha sido declarada por la ESA como prime contractor
del programa GEOID, la UVIGO llevará a cabo el análisis general de
la constelación, pero no tendrá responsabilidades de gestión a nivel de
cada proyecto. De esta manera, la gestión interna de los proyectos será
responsabilidad individual de cada entidad involucrada en el programa y
la UVIGO se restringirá a organizar el análisis de constelación y proveer
soporte durante los lanzamientos comunes del programa.
6.3. Análisis de la misión
El análisis de la misión para el programa GEOID, debe centrarse en
corroborar la validez de los conceptos de sistema y misión HUMSAT
propuestos en la sección 4.4, a través de la utilización de una constelación
de satélites tipo CubeSat. El objetivo de este análisis es determinar qué
prestaciones se lograrán con la constelación GEOID y cómo influirán
á El programa GEOID
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en dichas prestaciones las características de los proyectos basados en
CubeSats.
A través de este programa, se espera realizar el despliegue de 9
CubeSats en 3 lanzamientos diferentes (véase [51]). Tomando esta base,
se pueden extraer los siguientes requisitos para el análisis de misión
(véase [75]):
1. La constelación deberá proveer una cobertura global de comuni-
caciones a sensores cuya posición es arbitraria a lo largo de la
superficie terrestre.
2. Los satélites se inyectarán en órbita como cargas secundarias de
vuelos a órbitas bajas circulares (órbita LEO).
3. Se realizará la inyección de 9 CubeSats en planos orbitales diferen-
tes (véase [51]).
Los dos primeros requisitos de la lista anterior conducen a adoptar,
como solución principal, las órbitas circulares de tipo LEO polar, como
tipo de órbita principal que permita lograr el lanzamiento de los CubeSats
a un coste bajo. Así, se realiza la inyección de los mismos en una serie
de órbitas desde las cuales se obtiene la cobertura de comunicaciones
global deseada. Esto se debe a que una de las características principales
de las órbitas polares es que los satélites que se hallen inyectados en las
mismas, realizan un barrido diario de toda la superficie terrestre (véase
[77] y [78]). Además, existen un gran número de lanzadores que realizan
vuelos regulares a este tipo de órbitas y que permiten el lanzamiento de
estos nanosatélites como cargas secundarias (piggyback payloads). En el
documento [79] se realiza un estudio más detallado de a qué órbitas, con
qué frecuencia y con qué coste están disponibles estas oportunidades de
lanzamiento.
Mezclando los requisitos 2 y 3, se deduce que los tres planos orbitales
serán desconocidos durante la etapa de diseño. Esta restricción tiene las
siguientes consecuencias:
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La evolución de la calidad del servicio que provee el sistema HUM-
SAT variará entre una calidad mínima que se provee cuando sólo
existen satélites funcionando en un único plano orbital, y una cali-
dad máxima que se provee cuando existen satélites en tres planos
orbitales diferentes.
Se asumirá para el diseño de los satélites que los parámetros de la
órbita no se conocerán hasta el lanzamiento. Por lo tanto, el diseño
de cada uno de los satélites deberá llevarse a cabo considerando
un abanico de órbitas posibles a los cuales éste puede ser lanzado.
Las diferencias entre las características aerodinámicas de los sa-
télites de un mismo plano orbital, provocarán la separación de és-
tos, dentro del mismo plano. Cuando esto suceda, se mejorará el
rendimiento del sistema ya que la separación entre ellos permitirá
extender la cobertura y la capacidad de la constelación.
Los parámetros keplerianos que definirán la órbita de los CubeSats, se
exploran en las secciones siguientes, teniendo en cuenta las restricciones
expresadas que delimitan el conjunto de órbitas objetivo final. Muchos de
ellos serán parámetros libres y quedarán a expensas de los parámetros
orbitales del lanzador; otros, serán acotados en función de requisitos
adicionales del sistema y de los resultados del análisis de misión.
6.3.1. Restricciones al diseño
Debido a la utilización del estándar CubeSat (véase [29]) como base
para el diseño de los satélites de la constelación y a la inyección en órbita
de los satélites como cargas secundarias (piggyback payloads) en vuelos
comerciales, las siguientes restricciones adicionales se deducen de lo
expuesto:
Como línea general para los CubeSats, se asume que éstos no
incorporarán un sistema de propulsión. Por esto, no se podrán rea-
lizar maniobras en órbita, con lo cual no será posible reposicionar
á El programa GEOID
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los satélites en su órbita y permanecerán en aquella en la cual el
lanzador los inyecte.
Debido a las restricciones en el tiempo de vida de los CubeSats del
programa GEOID y en la disponibilidad de lanzamientos durante
dicho periodo, esta constelación inicial se desplegará, como mucho,
a través de 3 lanzamientos diferentes. Por lo tanto, la constelación
inicial del sistema constará, como mucho, de 3 planos orbitales
diferentes.
Los sistemas de propulsión embarcables a día de hoy en CubeSats son
muy pocos y la mayoría de ellos se encuentran en una fase experimental o
pre-comercial (véase [80]). Por ello, si se impone como requisito de diseño
una capacidad determinada de realizar maniobras en órbita a los satélites
del programa GEOID, no podrán cumplir dicho requisito con la tecnología
actual comercial disponible. Por otra banda, el desarrollo de dicho sistema
de propulsión puede suponer un lastre a los equipos de desarrolladores.
En todo caso, y debido al estado actual de madurez de los sistemas de
propulsión para CubeSats, no parece asumible exigir a éstos que cumplan
dicho requisito.
La adición de satélites a otros planos orbitales adicionales que los tres
iniciales resultantes del programa GEOID, se considera parte de otros pro-
gramas que puedan surgir a posteriori. Por lo explicado en la sección del
diseño conceptual (véase 4.4), estos programas adicionales que pondrán
en órbita satélites en planos orbitales adicionales, serán independientes
del diseño del propio sistema. De esta manera, el programa GEOID apor-
tará una constelación inicial compuesta por 9 satélites distribuidos en 3
planos orbitales diferentes y, adicionalmente, en un futuro otros proyectos
podrán añadir satélites en diferentes planos orbitales.
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6.3.1.1. Lanzadores disponibles
Dado que la selección del lanzador no va a ser posible, en esta sección
se analizan las estadísticas y conclusiones del documento del año 2010
generado durante el diseño del sistema HUMSAT (ver [79]). En dicho
documento, se analizan todos los lanzamientos de CubeSats que se
habían realizado hasta la fecha; obteniendo los datos de inclinación y
altura de las órbitas en los que dichos satélites fueron inyectados.
1. De acuerdo a este estudio, todos los CubeSats han sido lanzados
en el pasado a alturas entre los 400 y los 800 km, siendo el rango
de entre 600 y 700 km en el que más satélites se han inyectado.
2. La inclinación para dichos satélites ha sido siempre de 98o (órbita
polar).
Por lo tanto, parece acertado restringir las órbitas posibles para este
análisis al rango de órbitas LEO polares, entre 400 y 800 km de altura.
Nótese que, de acuerdo con el documento [79], todos los lanzado-
res seleccionados para dicho estudio tienen capacidad para incluir 3
P-POD R©como cargas útiles secundarias. De esta manera, se mantiene la
interfaz entre los CubeSats del programa GEOID y los lanzadores, según
la especificación de CubeSat (véase [29]).
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6.4. Modelo base de CubeSat GEOID
áNOTA 1: Este modelo base de satélite para todos satélites del
programa GEOID, recibe el nombre de UVIGO Spa-
cecraft en el documento [75]. Esto se debe a que en
dicho documento se decidió darle el nombre de la UVI-
GO para evitar complicaciones a la hora de explicar
qué partes eran aplicables o no. En otras palabras, se
prefirió dar mayor libertad a la hora de realizar los dise-
ños de los CubeSats y no imponer un diseño a todos
los proyectos participantes en el programa GEOID.
6.4.1. Propósito del modelo base
Para el análisis de misión de ciertos parámetros como, por ejemplo, el
tiempo de vida orbital de los satélites; es necesario definir ciertas carac-
terísticas físicas, funcionales y operativas de los satélites del programa
GEOID. Como los satélites del programa GEOID (al igual que los del
sistema HUMSAT) serán heterogéneos, es decir, cada uno tendrá sus
propias características y realizará sus propias misiones (ver 4.4); no se
puede imponer una serie de requisitos a nivel de arquitectura del satélite
que todos tengan que cumplir1.
Por lo expresado en la propuesta del programa GEOID (véase [51]), la
constelación constará inicialmente de 9 CubeSats 3U. Esta es la caracte-
rística común que compartirán todos ellos. En esta sección se explica el
desarrollo de un modelo base de CubeSat que permite realizar los análisis
de misión para la constelación del programa GEOID.
1Obsérvese como en la sección 5.3, sólo se imponen o bien requisitos muy generales
o bien requisitos a la carga útil HUMSAT.
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6.4.2. Concepto Ready-to-Fly CubeSat
Un aspecto importante de diseño que se debe tener en cuenta en
el diseño de los sistemas componentes para la constelación GEOID es
que la mayoría de los parámetros keplerianos de las órbitas en las que
los CubeSats serán inyectados, serán desconocidos y no se podrá fijar
su valor durante las etapas de diseño e implementación del satélite. De
esta forma, los análisis para configurar los parámetros principales del
diseño de los CubeSats, se deberán realizar para un conjunto de órbitas
y no para una única órbita fijada de antemano. La tabla 6.3 muestra los
parámetros keplerianos que actúan el conjunto de órbitas a analizar para
cada CubeSat.
Esta disciplina se la nombra como Ready-to-Fly CubeSat (CubeSat
Listo-para-Volar) e implica, a diferencia de las disciplinas tradicionales
de diseño de satélites, abordar un diseño para un conjunto de órbitas
posibles de amplio rango y no para una órbita cerrada de antemano. En
otras palabras, el CubeSat se diseña para un conjunto amplio de órbitas y
se implementa conforme a dichos requisitos; quedando “listo-para-volar”
independientemente de la órbita final que seleccione el lanzador. Cierta-
mente, esta disciplina implica una mayor complejidad a la hora de realizar
el diseño y la implementación del satélite; pero permite poder lanzar el
mismo CubeSat con un vuelo comercial que se seleccione con muy poco
tiempo de antelación.
Una desventaja clara de utilizar este concepto es la disminución de la
calidad del servicio que se puede ofertar con los satélites así diseñados ya
que, por ejemplo, ciertos parámetros de la cobertura de comunicaciones
que se puede lograr, han de ser diseñados para una altura e inclinación de
órbitas específicas. Así, por ejemplo, el swath del satélite (véase [77, 81]
para una descripción más detallada acerca de este parámetro) oscilará
entre un rango de valores posibles y no se logrará un valor determinado
que pudiera ser necesario.
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6.4.3. Configuración
La configuración para este modelo base constará de los siguientes
elementos que son relevantes de cara al análisis de misión:
1. Una estructura de tipo CubeSat 3U que cumple con los requisitos
del estándar [29].
2. Una antena UHF tipo monopolo compartida entre la radio principal y
la carga útil HUMSAT. Esta es la antena más sencilla que se puede
utilizar para satisfacer los requisitos mínimos de comunicación del
satélite, tal y como se han expresado en la sección 4.4.
3. Una serie de imanes permanentes que, combinados con materiales
de histéresis, permiten el control de la actitud del satélite de forma
pasiva. Este es el sistema más sencillo que permite cumplir con el
único requisito de apuntamiento existente del modelo base CubeSat
GEOID:
La antena de comunicaciones (utilizada tanto por el subsiste-
ma HUMPL como por el subsistema COMMS) debe apuntar la
dirección de máxima ganancia de la antena hacia nadir.
En la figura 6.1, se representa la configuración de vuelo del modelo
base del CubeSat 3U para el programa GEOID. Para llevar a cabo el
control de actitud del satélite, existen otras alternativas que no se han
considerado para este modelo base. Esto se debe a que será decisión
de los desarrolladores de los sistemas componentes utilizar unos u otros;
aquí se ha escogido este para el modelo base porque es el más sencillo
de implementar que cumple con los requisitos de apuntamiento mínimos
exigidos. Para ver comparativas y definiciones de sistemas de control de
actitud para CubeSats, se recomienda consultar [82, 83, 84, 85, 86].
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Figura 6.1: Configuración del modelo base de CubeSat GEOID.
6.4.4. Definición funcional básica
Para este modelo base de CubeSat GEOID, se crea la siguiente ar-
quitectura funcional mínima pero suficiente como para describir el satélite
con el nivel de detalle que hace falta para el análisis de misión. La figura
6.2 muestra la división en subsistemas funcionales que se realiza para
este modelo base. Este modelo base tiene todos los subsistemas tradi-
cionales de un satélite, a excepción del sistema de propulsión (véase la
sección 6.3.1 para una explicación más concisa acerca de esta excep-
ción). En dicha figura, se puede observar como se incluyen, para cada
subsistema funcional, las categorías de funciones que se engloban para
dicho subsistema. Dichos subsistemas reciben un nombre en español y
un identificador, habiéndose preservado el último en inglés porque así se
preserva también la nomenclatura típica para dichos subsistemas.
Funcionalmente, este modelo base de satélite se compone de una
serie de subsistemas de plataforma que están orientados a proveer el
soporte que necesitan las cargas útiles para su funcionamiento.
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Figura 6.2: Arquitectura funcional del modelo base de satélite GEOID.
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6.4.4.1. Plataforma
La plataforma para el modelo base del CubeSat GEOID está compues-
ta por los siguientes subsistemas funcionales:
Un subsistema de comunicaciones (COMMS) que se encarga de
realizar las tareas para intercambiar información con los elementos
del segmento terreno. Este subsistema se implementará a través de
los siguientes elementos de configuración:
• Una radio de comunicaciones COMMS/TTC.
• Una antena para la radio de comunicaciones que recibe el
nombre de COMMS/ANT.
Un subsistema de potencia (POWER) que es el encargado de
generar la energía, almacenarla y repartirla entre el resto de elemen-
tos de configuración que conforman el satélite. Este subsistema se
implementará a través de los siguientes elementos de configuración:
• Un conjunto de paneles solares (POWER/SOLAR) que son
los encargados de generar la energía eléctrica necesaria para
alimentar al resto de elementos de configuración del satélite.
Estos paneles solares pueden ser fijos o desplegables.
• Una batería (POWER/BATTERY) con la capacidad necesaria
como para almacenar la energía eléctrica que se necesite.
• Un equipo electrónico embarcado (POWER/EPS) que se en-
cargue de gestionar el correcto funcionamiento de los com-
ponentes POWER/SOLAR y POWER/BATT. Además, deberá
acondicionar la alimentación eléctrica interna del satélite pa-
ra que cada uno de los restantes elementos de configuración
reciban la energía que necesitan adecuadamente.
Un ordenador embarcado (OBDH) que se encargará de realizar
todo el control del satélite y el procesado necesario de datos a bordo
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del mismo. Este subsistema funcional estará implementado por los
elementos de configuración descritos a continuación:
• Un ordenador embarcado (OBDH/OBC), encargado de eje-
cutar el software principal embarcado y, por lo tanto, de llevar a
cabo el control principal del satélite.
• El software embarcado (OBDH/OBSW), que se responsabili-
za de implementar la operación principal del satélite.
• Un componente electrónico embarcado llamado bus de adap-
tación (OBDH/BUS), que lleva a cabo tareas de adaptación
entre los diferentes componentes de vuelo.
Un subsistema de control de actitud (ACS), que se encargará de
corregir la actitud inercial del satélite en función de las necesidades
de la misión. Este subsistema se implementará a través de un los
siguientes elementos de configuración:
• Un conjunto de imanes que de forma pasiva orientan el satéli-
te tangencialmente al campo magnético terrestre (ACS/MAG).
Este conjunto de imanes se complementará con una serie de
materiales de histéresis, que permitan controlar el movimiento
de rotación alrededor del eje orientado por los imanes.
• Un dispositivo electrónico embarcado que se encargará de
determinar la actitud instantánea del satélite (ACS/ELE). Un
ejemplo de este tipo de dispositivo electrónico se puede consul-
tar en [87].
Un subsistema térmico (THERMAL), que se encarga de regular in-
ternamente la temperatura del satélite. Este subsistema funcional se
implementará a través de los siguientes elementos de configuración:
• Un calentador específico de la batería que se incluye dentro
del elemento de configuración (POWER/BATTERY). Tiene la
responsabilidad de determinar la temperatura de éste último y
á
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mantenerla dentro de los márgenes de funcionamiento correc-
tos de la misma.
• Una serie de elementos pasivos (aislamiento MLI, pinturas,
pegamentos... etc.) que, repartidos en diferentes puntos del
satélite, preservarán la temperatura del mismo. Estos elementos
distribuidos reciben el identificador de THERMAL/MLI.
Un subsistema estructural (STRUCT) que provee todo el soporte
mecánico y físico necesario para soportar a todos los elementos de
configuración del satélite. Este subsistema se implementará a través
de los siguientes elementos de configuración:
• Los elementos de configuración de la estructura externa
(STRUCT/EXT) y estructura interna (STRUCT/INT). Estos ele-
mentos de configuración representan a la parte externa e inter-
na de un estructura típica de CubeSat 3U.
• Los 6 paneles de blindaje (1 por cada cara del CubeSat), utiliza-
dos para mitigar los efectos de la radiación (STRUCT/SHIELD).
• Los dispositivos de detección del despliegue
(STRUCT/DEPLOY) que, físicamente, suelen encontrarse con-
tenidos en la estructura externa del CubeSat.
• Las estructuras que sostienen las antenas y que realizan su des-
pliegue (STRUCT/COMMS-ANT) y (STRUCT/HUMPL-ANT).
Un subsistema de de-orbitación (DORB) que se encargará de
llevar a cabo la de-orbitación. Para un mayor detalle sobre este
mecanismo, véase B.4.
Hay que aclarar que, dependiendo de los requisitos específicos de cada
sistema componente, estos subsistemas pueden variar sustancialmente.
La descripción funcional aquí propuesta pretende proporcionar un modelo
válido sólo a efectos de permitir la realización del análisis de misión y no a
efectos de proporcionar un diseño final para estos satélites.
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6.4.4.2. Cargas útiles
Las cargas útiles del satélite base GEOID podrán ser de dos tipos:
La carga útil HUMSAT (HUMPL), encargada de llevar a cabo la
misión del satélite para el sistema HUMSAT. La carga útil HUM-
SAT implementará sus funcionalidades a través de los siguientes
elementos de configuración:
• La antena del subsistema de comunicaciones (COMMS/ANT)
se comparte con el elemento de configuración COMMS/TTC.
• Un equipamiento embarcado (HUMPL/BOARD) que contenga
la electrónica y el software necesario para llevar a cabo la
comunicación con los sensores de la manera estipulada.
Una serie de cargas útiles adicionales cuyas funcionalidades e im-
plementación a base de elementos de configuración, será responsa-
bilidad de definición por parte de cada sistema componente.
6.4.5. Modos de operación
Para la arquitectura funcional propuesta y en función de los requisitos
establecidos del sistema, el modelo base del CubeSat GEOID funcionará
de acuerdo a los modos de operación representados gráficamente en la
figura 6.3. En la tabla 6.1, se muestra el estado de cada elemento de
configuración, dependiendo del modo de operación considerado. Estos
modos de operación se describen en las secciones 6.4.5.1 a 6.4.5.9.
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Figura 6.3: Modos de operación del modelo base de satélite GEOID.
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ELEMENTOS DE CONFIGURACIÓN
M
O
D
O
S
D
E
O
P
E
R
A
C
IÓ
N
O
B
D
H
/O
B
C
O
B
D
H
/B
U
S
O
B
D
H
/O
B
S
W
C
O
M
M
S
/T
T
C
P
O
W
E
R
/E
P
S
H
U
M
P
L
/R
A
D
IO
C
A
R
G
A
S
Ú
T
IL
E
S
A
D
IC
IO
N
A
L
E
S
OFF OFF OFF OFF OFF OFF OFF OFF
DEBUG ON ON INIT OFF(1) ON(2) OFF(1) OFF(1)
INIT ON ON INIT OFF ON OFF OFF
STARTUP ON ON STARTUP CW-COM ON OFF OFF
IDLE ON ON IDLE OFF ON OFF OFF
COMMS ON ON COMMS UHF-COM ON OFF OFF
SAFE ON ON SAFE CW-COM ON OFF OFF
HUMSAT ON ON HUMSAT OFF ON ON OFF
OPS. ON ON OPS. OFF ON OFF ON
Tabla 6.1: Modos de operación y estado de los elementos de configuración.
á
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6.4.5.1. Modo OFF (apagado)
Modo OFF (apagado): la definición de este modo es de especial re-
levancia ya que es importante definir un estado del satélite en el cual
ningún elemento de configuración se encuentre encendido. Este es un
requisito de diseño del estándar CubeSat ([29]), que debe ser respeta-
do con especial cuidado, sobre todo en lo que concierne elemento de
configuración embarcado que gestiona la potencia (POWER/EPS). Este
sistema de potencia no puede tener alimentado ningún tipo de circuito y
debe cerciorarse de que la alimentación general del sistema a través del
bus común del satélite, se encuentra cortada.
6.4.5.2. Modo DEBUG (depuración)
El modo DEBUG (depuración), que se utiliza para realizar pruebas
durante la fase de integración del satélite. Por lo tanto, sólo puede activarse
mientras el satélite se encuentre en Tierra. Las siguientes consideraciones
respecto a ciertos elementos de configuración, deben tenerse en cuenta
para este estado (el número de la nota aparece en la tabla 6.1 y rela-
ciona el comentario de la siguiente lista, con el estado del elemento de
configuración de dicha tabla):
1. Este elemento de configuración se encenderá (ON) o apagará (OFF)
en función de los comandos que reciba durante el modo de depura-
ción.
2. El elemento de configuración POWER/EPS puede estar alimentado
externamente utilizando una fuente controlada.
6.4.5.3. Modo INIT (inicialización)
El modo de operación INIT (inicialización), un modo que ejecuta las
tareas que serán realizadas por el satélite con el objetivo de cargar el
elemento de configuración OBDH/OBSW adecuadamente.
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Eventos que provocan la ejecución de este modo:
• Reset del satélite.
• Telecomando enviado desde Tierra para pasar a INIT desde los
modos de operación STARTUP o SAFE.
Eventos que provocan la finalización de este modo:
• Cuando el componente OBDH/OBSW se encuentre cargado.
• En caso de que se detecte un error en el satélite.
Tareas principales:
• Arrancar el elemento de configuración OBDH/OBC.
• El elemento de configuración ACS/MAG alineará uno de los
ejes del satélite longitudinalmente al campo magnético de la
Tierra.
• El OBDH/OBSW se cargará y llevará al satélite al estado IDLE.
6.4.5.4. Modo STARTUP (arranque)
El modo de operación STARTUP (arranque) es el encargado de ejecu-
tar las tareas de la secuencia de arranque (boot-up sequence del satélite,
una vez éste es eyectado del P-POD R©).
Eventos que provocan la ejecución de este modo:
• Reset del satélite que se producen exclusivamente durante el
propio modo STARTUP.
• Detección de la eyección desde el P-POD R©.
Eventos que provocan la finalización de este modo:
• Una vez se reciba el primer telecomando desde Tierra.
• En caso de que se detecte un error en el satélite.
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Tareas principales:
• Detectar la eyección del CubeSat desde el P-POD R©.
• El elemento de configuración ACS/MAG alineará uno de los
ejes del satélite longitudinalmente al campo magnético de la
Tierra.
• No se realizarán tareas adicionales a estas dos primeras hasta
que transcurran 15 minutos desde la detección de la eyección
desde el P-POD R©.
• Mientras el satélite se está estabilizando, el OBDH/OBSW debe
desplegar las antenas (COMMS/ANT)2.
• No se pueden ejecutar otras tareas a mayores de las anteriores,
hasta que se cumplan las siguientes condiciones:
1. El componente COMMS/ANT ha sido desplegado adecua-
damente.
2. El eje longitudinal del CubeSat se encuentre alineado con
el campo magnético de la Tierra.
3. Hayan transcurrido 30 minutos desde que se detectó la
eyección del P-POD R©.
• El OBDH/OBSW debe configurar el COMMS/TTC en modo
CW-COM. En este modo, el COMMS/TTC debe realizar las
siguientes tareas:
◦ Se debe transmitir una señal beacon periódicamente.
◦ Mientras no se está transmitiendo el beacon, debe perma-
necer a la escucha de tramas que puedan ser enviadas
desde Tierra.
2La inclusión de paneles solares desplegables es una decisión que deberá tomar
el equipo de desarrollo del sistema componente. En caso de que éstos últimos sean
implementados, el despliegue de la antena debe tener prioridad respecto al despliegue de
los paneles solares.
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◦ Una vez se recibe una trama desde Tierra, se debe enviar
la misma al OBDH/OBSW para que la procese adecuada-
mente.
6.4.5.5. Modo IDLE (en espera)
El modo de operación IDLE (en espera) es el principal modo de ope-
raciones del satélite en el cual éste se ocupa, simplemente, de mantener
un programador de tareas (task scheduler ).
Eventos que provocan la ejecución de este modo:
• Finalización del modo INIT.
• Finalización del modo COMMS.
• Finalización del modo HUMSAT.
• Finalización del modo OPERATIONS.
• Recepción de un telecomando específico desde Tierra durante
el modo COMMS o durante el modo HUMSAT.
Eventos que provocan la finalización de este modo:
• Cuando existen tareas programadas de los modos HUMSAT,
COMMS u OPERATIONS que deben ser ejecutadas.
• En caso de que se detecte un error en el satélite.
Tareas principales:
• El OBDH/OBSW debe mantener la ejecución del programador
de tareas.
• Se debe comprobar periódicamente el estado de los elementos
de configuración del satélite.
• El elemento de configuración ACS/MAG alineará uno de los
ejes del satélite longitudinalmente al campo magnético de la
Tierra.
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6.4.5.6. Modo COMMS (comunicaciones)
El modo de operación COMMS (comunicaciones) tiene como objetivo
principal encargarse de realizar las comunicaciones con el segmento
terreno, utilizando la radio principal del satélite (COMMS/TTC).
Eventos que provocan la ejecución de este modo:
• Cambio de modo programado desde IDLE.
Eventos que provocan la finalización de este modo:
• Recepción del telecomando enviado desde Tierra que indica el
fin del modo de comunicaciones.
• Expiración del tiempo máximo de permanencia en modo COMMS.
• Finalización de las tareas programadas para el modo COMMS.
• En caso de que se detecte un error en el satélite.
Tareas principales:
• Enviar telemetría y datos del satélite a Tierra.
• Recibir telecomandos desde Tierra.
• El elemento de configuración ACS/MAG alineará uno de los
ejes del satélite longitudinalmente al campo magnético de la
Tierra.
6.4.5.7. Modo HUMSAT (operación HUMSAT)
El modo de operación HUMSAT (operación HUMSAT) es el modo en
el que se gestiona la operación de la carga útil HUMSAT y, por lo tanto, la
obtención y el envío de datos desde y hacia los sensores de los usuarios.
Eventos que provocan la ejecución de este modo:
• Tarea programada en el programador de tareas del OBDH/OBSW.
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Eventos que provocan la finalización de este modo:
• Recepción de un telecomando que provoca la finalización de
este modo.
• Expiración del tiempo máximo de permanencia en modo HUM-
SAT.
• Finalización de las tareas programadas para el modo HUMSAT.
• En caso de que se detecte un error en el satélite.
Tareas principales:
• Enviar datos hacia los sensores.
• Recibir datos desde los sensores.
• El OBDH/OBSW debe recibir y enviar esta información desde y
hacia la HUMPL/RADIO.
• El elemento de configuración ACS/MAG alineará uno de los
ejes del satélite longitudinalmente al campo magnético de la
Tierra.
6.4.5.8. Modo OPERATIONS (operaciones adicionales)
El modo de operación OPERATIONS (operaciones adicionales) es
aquel en el que toma lugar la operación de las cargas útiles secundarias.
Eventos que provocan la ejecución de este modo:
• Tarea programada en el programador de tareas del OBDH/OBSW.
Eventos que provocan la finalización de este modo:
• Expiración del tiempo máximo de permanencia en modo OPE-
RATIONS.
• Finalización de las tareas programadas para el modo OPERA-
TIONS.
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• En caso de que se detecte un error en el satélite.
Tareas principales:
• Llevar a cabo la operación de las cargas útiles adicionales.
• El OBDH/OBSW debe controlar la ejecución de este modo.
• El elemento de configuración ACS/MAG alineará uno de los
ejes del satélite longitudinalmente al campo magnético de la
Tierra.
6.4.5.9. Modo SAFE (salvaguarda)
El modo de operación SAFE (salvaguarda) es un modo que provee un
entorno seguro para la ejecución de tareas básicas. Permite el comando
remoto del satélite desde Tierra en caso de que se detecte cualquier error
durante la ejecución de las tareas principales del satélite.
Eventos que provocan la ejecución de este modo:
• Cualquier error detectado.
Eventos que provocan la finalización de este modo:
• Recepción de un telecomando desde Tierra que provoque la
salida de este modo hacia el modo INIT.
Tareas principales:
• La radio principal (COMMS/TTC) debe transmitir un beacon
para facilitar el seguimiento y la localización del satélite.
• La radio principal (COMMS/TTC) debe alternar la transmisión
de información de estado del satélite en forma de tramas de
datos, con la transmisión periódica del beacon.
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• Una vez se reciba un telecomando enviado desde Tierra, se
debe configurar la radio principal (COMMS/TTC) para que fi-
nalice la transmisión períodica del beacon y de la información
del satélite en tramas. Esta transmisión alternada y periódica
de beacon y tramas de información, se restaurará en caso de
que la comunicación con el segmento terreno no finalice con
la recepción en el satélite de un telecomando de transición al
modo INIT.
• El OBDH/OBSW debe controlar la ejecución de este modo.
• El elemento de configuración ACS/MAG alineará uno de los
ejes del satélite longitudinalmente al campo magnético de la
Tierra.
6.4.6. Ciclo de vida
El modelo base del CubeSat GEOID atravesará las siguientes fases
a lo largo de su vida para realizar la misión HUMSAT. Estas fases son
las fases tradicionales por las que cualquier satélite pasa, tal y como se
definen en el documento [40].
6.4.6.1. Launch and Early Orbit Phase (LEOP)
La fase LEOP (Lanzamiento y Fase de Órbita Temprana, que es la
primera fase operacional en la que se llevan a cabo los pasos iniciales de
la misión. Se puede dividir en las siguientes subfases:
1. Subfase de lanzamiento, que dura desde que se inserta el CubeSat
GEOID en modo de vuelo dentro del P-POD R©, hasta que éste sea
inyectado en su órbita.
2. Subfase de operaciones tempranas, que dura justo desde que el
satélite es eyectado del lanzador, hasta que se finalizan las primeras
operaciones básicas sobre el satélite.
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Los pasos típicos que se realizan para lanzar un CubeSat se pueden
encontrar en el documento [79].
Durante el lanzamiento, los CubeSats deben permanecer completa-
mente desactivados mientras permanezcan dentro del dispensador P-
POD R©. Éstos deben detectar su eyección del dispensador de acuerdo al
método establecido en el estándar CubeSat (véase [29]); lo que implica
que no se puede realizar ningún tipo de monitorización del satélite una
vez el fairing haya encofrado al dispensador (véase [79, 29] para una
descripción del proceso de integración en el dispensador), aún hallándose
éste en configuración de vuelo3.
Una vez se haya eyectado el CubeSat del dispensador, empieza la
subfase de operaciones tempranas. Las tareas principales que se llevan a
cabo durante esta subfase son las siguientes:
Activar los subsistemas principales del satélite.
Desplegar antenas, nunca antes de 15 minutos después de la eyec-
ción del dispensador (véase [29]).
Empezar la transmisión ininterrumpida de la señal beacon para
permitir su seguimiento y localización desde las estaciones de segui-
miento terreno. Esta tarea nunca debe suceder antes de que pasen
30 minutos desde que el satélite haya sido eyectado del dispensador.
Realizar una primera comunicación con la estación de control de
misión en Tierra.
Ejecutar las primeras operaciones en el satélite desde Tierra, tales
como ajustar la hora del reloj embarcado, programar las primeras
tareas a ser ejecutadas... etc.
3Debe considerarse en todo momento que los requisitos impuestos por el [29] sólo
se aplicarán a aquellos satélites que se basen en dicho estándar. Aquellos satélites del
sistema HUMSAT que no sean CubeSat, deberán de cumplir sus propios requisitos en lo
referente a interfaz con el lanzador.
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Como el sistema de control de actitud propuesto se basa en la utiliza-
ción de imanes permanentes, esta tarea se ejecuta de forma continua. Por
lo tanto, la corrección de la orientación y el apuntamiento del satélite, ya
son tareas que están consideradas aunque no se hayan mentado en la
lista anterior. Esto provocará que, transcurrido un determinado período de
tiempo, la antena esté ya apuntada correctamente y la comunicación con
el segmento terreno pueda realizarse sin mayores problemas. El elemento
de configuración embarcado ACS/ELE determina la actitud del satélite y
permite calcular la precisión lograda en un momento determinado con el
apuntamiento. Durante la etapa de diseño, se definirá la condición que le
indique al sistema que se ha alcanzado la estabilización requerida para
empezar las comunicaciones.
Se debe tener en cuenta que, debido a las dificultades para establecer
la comunicación en los primeros compases de la misión justo después
de la inyección del satélite en su órbita; muchas de estas tareas deberán
de ejecutarse de forma automática sin posibilidad de que exista una
comunicación con las estaciones de control terrenas.
6.4.6.2. Commissioning
Esta fase de operación del satélite se concibe para llevar a cabo todas
aquellas operaciones orientadas a validar el estado de funcionamiento
general del satélite y calibrar sus subsistemas. Una vez las operaciones
programadas para esta fase se lleven a cabo, el satélite se declarará ope-
racional. Después de esto, pueden empezar las operaciones normales y
de explotación de las capacidades del satélite. No se requerirán maniobras
durante esta fase por lo expuesto en secciones anteriores.
6.4.6.3. Operación nominal
A lo largo de la fase de operaciones nominales, el principal escenario
en el cual se realizará la explotación del satélite, se definirán cuáles son
los satélites que se encuentran operativos en modo HUMSAT y cuáles no.
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Esta información se conocerá en la infraestructura común del segmento
terreno del sistema HUMSAT, donde se actuará adecuadamente sobre
el resto del sistema para utilizar aquellos satélites que permanezcan
operativos. De esta forma, para todos aquellos satélites GEOID que estén
en el mismo plano orbital, es decir, aquellos que hayan sido lanzados
juntos; la operación de sus cargas útiles HUMSAT se programará para
lograr los dos objetivos siguientes:
1. Maximizar la cobertura de comunicaciones a los sensores con el
objetivo de incrementar el rendimiento del sistema.
2. Permitir a los equipos de operaciones de los satélites restantes
operar las cargas útiles adicionales siempre que lo requieran y dicha
operación sea asumible por el sistema HUMSAT.
3. Intentar no desgastar el máximo número de satélites que podrán
actuar como satélites de sustitución, en caso de que hagan falta en
un futuro.
6.4.6.4. Política de fin de vida (EOL Policy)
La política a aplicar durante la fase de fin de vida de los satélites es la
típica política de fin de vida de los CubeSats. Estos satélites se operan y
explotan hasta que la degradación de sus componentes electrónicos lo
impide.
Para los CubeSat del programa GEOID, el tiempo de vida de los
mismos será de 2 años, después de lo cual se asume la pérdida del
satélite. Una vez los satélites se pierdan, el tiempo remanente de vida
de su órbita determinará cuánto les queda hasta que re-entren en la
atmósfera y se desintegren. Esta desintegración, que se debe encontrar
dentro de los márgenes recomendados por [65], garantiza que no se
generará debris con los satélites del programa GEOID.
Por lo tanto, la política de fin de vida para el satélite GEOID base se
basará en la desintegración natural de los satélites en la atmósfera, una
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desintegración que será provocada cuando se active el mecanismo del
subsistema de de-orbitación.
6.5. Diseño de la órbita
6.5.1. Elementos Keplerianos
Para continuar profundizando en la definición de las órbitas de los
satélites de la constelación, se analizarán las restricciones a los valores
de los elementos Keplerianos posibles para dichas órbitas (ver A para una
breve introducción al análisis orbital):
La geometría circular de la órbita tiene las dos consecuencias si-
guientes:
• En vez de semieje mayor (a), para órbitas circulares se define
el parámetro de la altitud de la órbita (h). En las secciones 6.5.2
y 6.5.3, se analizan los posibles valores para este parámetro y
de qué factores depende dicho rango.
• La excentricidad de la órbita (e) es 0.
Por los lanzamientos anteriores de CubeSats, se supondrá que la
inclinación de la órbita es de i = 98o.
El hecho de que el plano orbital al que los satélites sean lanzados es
desconocido, implica que los siguientes parámetros se considerarán
parámetros libres a lo largo del análisis de misión: argumento del
perigeo (ω), RAAN (Ω) y momento del lanzamiento o Epoch.
Se asume este valor para la inclinación del plano orbital porque, es-
tadísticamente, es en el que más CubeSats se han inyectado, por no
decir que es en el que se han inyectado todos los CubeSat lanzados. Sin
embargo, la mayoría de los lanzadores ofertan lanzamientos al rango de
inclinaciones entre 90o y 98o, por lo cual no sería raro que se llegaran
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a utilizar dichas inclinaciones. Dependiendo de la inclinación del plano
y la altura del satélite, se puede o no cumplir la condición heliosíncrona.
Este es un factor que se analiza en A.2 y que es de gran importancia
para el rendimiento del satélite. Durante el diseño de los satélites de los
sistemas componentes, ha de tenerse en cuenta que, con una inclinación
muy probable de 98o, y con el rango de alturas posibles de lanzamien-
to, la precesión del plano orbital de dichos lanzamientos no cumplirá la
condición heliosíncrona exacta en general.
6.5.2. Altura máxima
La altura máxima a la que un satélite del programa GEOID puede
desplegarse, viene delimitada por el cumplimiento de las dos condiciones
siguientes:
La capacidad que éste tenga de continuar dando el servicio de
comunicaciones a los sensores.
La altitud máxima a la cual se sigue cumpliendo el requisito de
mitigación de debris para el modelo base de CubeSat GEOID.
Cualquiera de las condiciones deja de cumplirse cuando se determina
la altura máxima posible para la órbita de un satélite de la constelación
de programa GEOID. Por lo tanto, la determinación de la altura máxima
requiere de los dos estudios que se realizan en el documento de análisis
del balance de enlace con los sensores ([88]) y de los resultados del
apéndice B.4.3.
En principio, se considera que el enlace que limita la altura máxima
del satélite es el que éste establece con el sensor, ya que el enlace que
establece con las estaciones terrenas es más sencillo de mantener debido
a la mayor capacidad de éstas últimas, en cuanto a términos de potencia,
número de antenas y dispositivos se refiere. En otras palabras, el enlace
entre el satélite y el sensor es más sensible a la altura del satélite, debido
a la mayor limitación en las capacidades de los sensores.
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6.5.2.1. Análisis del enlace satélite-sensor
En el documento [88], se realiza el análisis del balance de enlace
para la interfaz de comunicaciones UHF entre sensores y satélites. En
este análisis, se obtienen los resultados de la tabla 6.2, para el enlace
de transmisión de datos desde el satélite al sensor y los resultados de la
tabla 6.2, para el enlace de transmisión de datos desde el sensor hasta el
satélite. Para la realización de dichos cálculos, se utilizan los siguientes
datos de entrada:
La potencia entregada a la antena es: Ptx = 0,5 W = 27 dBm
La ganancia de la antena transmisora es: Gtx = 0 dB
La ganancia de la antena receptora es: Grx = 0 dB
De entre los resultados obtenidos, se muestran los valores de detección
(nivel y margen sobre 12 dB) y de demodulación GMSK (nivel Eb/N0 y
margen sobre 12 dB), para todas las orbitas con alturas comprendidas
entre 400 y 800 km. Además, se estudian, para cada uno de los casos
anteriores, 3 posibles valores de la elevación mínima de la antena del
sensor que permiten mantener la conectividad con el satélite (40, 50 y
60 grados respecto a zenith). La modulación GMSK es la utilizada en la
interfaz SSI. El margen se calcula sobre un valor base de 12 dB, ya que
este es un valor mínimo habitual en los dispositivos comerciales que se
pueden encontrar para la banda de UHF (véase [89]). Sobre este valor
base, se exige un margen de 3 dB adicionales para considerar el enlace
como utilizable (véase [90]). En definitiva, esta limitación de altura se
basa en las limitaciones tecnológicas de los dispositivos embarcables en
CubeSats y que, por lo tanto, satélites con mayores capacidades podrían
evitar.
Sobre estas consideraciones, los resultados de la tabla 6.2 de los ba-
lances de enlace, permiten concluir que la comunicación con los sensores
se puede realizar sin mayores problemas para órbitas entre 400 y 800 km
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de altura; siendo las órbitas de 800 km las limitantes para el enlace de
la interfaz SSI. De esta forma, se concluye que la conectividad con los
sensores limita la altitud máxima a 800 km.
6.5.2.2. Análisis del tiempo de vida máximo
Para el rango de alturas a considerar en este análisis (entre 400 y 800
km de altura), la inclusión de un mecanismo de de-orbitación súbita, permi-
te lanzar CubeSats a la altura máxima de 800 km (véase el apéndice B.4),
sin que se violen las recomendaciones de la IADC para la mitigación de
debris [65]. Por lo tanto, el tiempo de vida orbital máximo no restringe
la máxima altura de la órbita.
6.5.3. Altura mínima
La altura mínima se determina a partir del tiempo de misión mínimo
estimado para estos satélites. El tiempo de vida mínimo para el satélite
será de 2 años. En las conclusiones del análisis de vida orbital (véase sec-
ción B.3.5), se concluye que para logra este tiempo de vida orbital mínimo,
se requiere que la altura mínima de inserción orbital sea alrededor de
500 km.
6.5.4. Parámetros Keplerianos finales
Utilizando toda la información y restricciones expuestas en las seccio-
nes anteriores, la tabla 6.3 muestra los valores posibles para los paráme-
tros Keplerianos de los satélites del programa GEOID. Éstos valores serán
la base para los análisis realizados en las secciones siguientes.
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400
40 11.617 8.617 24.805 12.805
50 12.973 9.973 26.160 14.160
60 13.947 10.947 27.135 15.135
500
40 9.754 6.754 22.941 10.941
50 11.074 8.074 24.261 12.261
60 12.028 9.028 25.216 13.216
600
40 8.241 5.241 21.428 9.428
50 9.528 6.528 22.715 10.715
60 10.463 7.463 23.651 11.651
700
40 6.969 3.969 20.157 8.157
50 8.225 5.225 21.413 9.413
60 9.142 6.142 22.330 10.330
800
40 5.874 2.874 19.061 7.061
50 7.1 4.1 20.288 8.288
60 8 5 21.187 9.187
U
P
L
IN
K
400
40 10.985 7.985 24.172 12.172
50 12.340 9.340 25.528 13.528
60 13.314 10.314 26.502 14.502
500
40 9.121 6.121 22.309 10.309
50 10.441 7.441 23.629 11.629
60 11.395 8.395 24.583 12.583
600
40 7.608 4.608 20.796 8.796
50 8.895 5.895 22.083 10.083
60 9.830 6.830 23.018 11.018
700
40 6.336 3.336 19.524 7.524
50 7.592 4.592 20.780 8.780
60 8.509 5.509 21.697 9.697
800
40 5.241 2.241 18.428 6.428
50 6.467 3.467 19.655 7.655
60 7.367 4.367 20.554 8.554
Tabla 6.2: Resultados del balance de enlace, interfaz SSI.
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Parámetro Valor Justificación
e 0 Órbitas circulares.
ωp (
o) N/A Órbitas circular.
hmin (km) 500 Tiempo de vida mínimo.
hmax (km) 800 Limitación del enlace SSI.
i (o) 98 Órbita polar.
RAAN (o) [0, 360) Parámetro libre.
Epoch 1 Enero de 2014 Esta fecha es provisional.
Tabla 6.3: Keplerianos de las órbitas posibles para los satélites del programa GEOID.
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6.6. Viabilidad del modelo base
áNOTA 1: El análisis de viabilidad realizado sobre un modelo ba-
se en vez de sobre un modelo de diseño a evolucio-
nar y, posteriormente, implementar; implica asumir un
cambio de enfoque a la hora de desarrollar el mismo e
interpretar los resultados obtenidos.
áNOTA 2: Los objetivos principales de este análisis de viabilidad
son:
1. Determinar si la utilización de la tecnología de
los CubeSats como base para la constelación del
programa GEOID es viable.
2. Obtener una relación de fortalezas y debilidades
en lo relativo al desarrollo de este tipo de satélites.
áNOTA 3: Las conclusiones de este análisis de viabilidad se utili-
zarán no como requisitos, sino como una serie de reco-
mendaciones no obligatorias para los desarrolladores
del programa GEOID, ostentando éstos la responsabi-
lidad final de seguirlas o no.
Una vez definidas las posibles órbitas a las que serán lanzados los
CubeSats, resta determinar la viabilidad de la utilización del modelo base
CubeSat GEOID como elemento básico de esta constelación. Esta tarea
se reduce a constatar que las capacidades de dicha plataforma son sufi-
cientes para llevar a cabo la misión, dentro del rango de órbitas disponibles
para los lanzamientos. Desde este punto de vista, la viabilidad de llevar
a cabo esta misión con satélites basados en el modelo base CubeSat
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GEOID, se reduce a verificar la viabilidad de las siguientes condiciones:
Por el análisis del tiempo de vida orbital incluido en el apéndice B.3,
es viable utilizar CubeSats 3U como satélites a ser inyectados en
el rango de órbitas abarcables con lanzamientos comerciales. Ésta
utilización implica incluir un sistema de deorbitación adicional,
cuya inclusión en el satélite tendrá un impacto reducido, debido a la
naturaleza pasiva de este mecanismo.
Las capacidades de las radios embarcables en los CubeSats 3U
son suficientes como para proporcionar la calidad del enlace exigida
con los sensores. En el documento [88], se realiza el estudio de
dicho enlace y se concluye que, para órbitas entre 500 y 800 km,
las capacidades de la radios típicamente embarcadas en CubeSats,
serán capaces de proveer dicho servicio de comunicaciones.
El establecimiento del enlace de comunicaciones con el segmento
terreno es viable, ya que existen dispositivos embarcables que ya
han volado en misiones anteriores (véase [79]) y que han llevado
a cabo dicha tarea, para cualquier órbita dentro del rango de entre
500 y 800 km de altitud.
Es posible sobrevivir a la radiación existente en el rango de órbitas al
cual se van a inyectar estos CubeSats. Dicho análisis se ha llevado
a cabo en el documento de diseño HUMSAT [91]. Las medidas a
tomar para mitigar ciertos efectos adversos de dichos niveles de
radiación, se reducen a incluir un blindaje pasivo de aluminio. Por lo
tanto, el impacto en el CubeSat de sobrevivir a la radiación externa
durante el tiempo mínimo de vida de 2 años, se reduce a incluir, para
el peor caso, una masa adicional de 963 gramos (véase [92]).
Es posible sobrevivir térmicamente a la misión, preservando los
componentes físicos de los que se compone el satélite, dentro de
sus márgenes de operatividad. El análisis necesario para verificar
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esta capacidad, depende excesivamente de la configuración física
final de los CubeSats y no se puede realizar sobre la configuración
del modelo base del CubeSat GEOID: cualquier resultado obtenido
sobre el modelo base no garantiza la viabilidad térmica de otros
sistemas componentes. Por lo tanto, se asume que el modelo base
del CubeSat GEOID sobrevivirá térmicamente a la misión HUMSAT
porque las características de la órbita y las propias del CubeSat, son
similares a las de CubeSat previos que ya volaron dichas órbitas y
que sobrevivieron sin mayores problemas. Esto implica que el aná-
lisis de supervivencia térmica del satélite deberá realizarse a nivel
de sistema componente específicamente para las características
finales de vuelo de cada satélite en particular.
La potencia generada en órbita, considerando que la superficie ex-
terna del CubeSat 3U lleva de celdas solares, es suficiente como
para llevar a cabo la misión HUMSAT. Si hace falta potencia adicional
para ejecutar las tareas referentes a otras misiones que no sean la
HUMSAT, dicha potencia deberá obtenerse con paneles solares des-
plegables cuyo diseño y consideración de cara al resto del CubeSat,
serán tareas responsabilidad del nivel de sistema componente. Este
análisis de potencia se lleva a cabo en la sección 6.6.1.
La masa disponible para llevar a cabo la implementación del satélite
debido a las restricciones del dispensador P-POD R©(véase [29]), es
suficiente como para albergar, al menos, a todos los componentes
necesarios para llevar a cabo el diseño base del CubeSat GEOID.
Este análisis se lleva a cabo en la sección 6.6.2.
En resumen, el análisis de viabilidad de utilización de los CubeSats
como elementos básicos de la constelación GEOID, se reduce a analizar si
la potencia generada y la masa que se puede asignar, son suficientes. Para
llevar a cabo estos análisis y como no existe una configuración física4 que
4El término configuración física se refiere al conjunto de dispositivos físicos o elementos
de configuración que componen el satélite.
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se pueda utilizar directamente en los mismos, el objetivo de dichos análisis
será corroborar que las restricciones de potencia y masa, cumpliendo
ciertos requisitos de configuración, permiten realizar un reparto de la
masa y de la potencia adecuados.
6.6.1. Análisis de potencia
Dado el objetivo propuesto para este análisis, el procedimiento a eje-
cutar constará de los pasos siguientes:
Un primer paso en el que, en función de la tecnología actual disponi-
ble para los CubeSats y los modos de operación definidos para el
modelo base, se realiza un reparto de la potencia que cada uno de
los elementos de configuración necesita.
Un segundo paso de estimación de las superficie máxima necesaria
para proveer la potencia asignada en el primera paso, teniendo en
cuenta el control de actitud.
6.6.1.1. Reparto de la potencia
Para el primer paso, se asumen las siguientes condiciones:
Se asume incidencia plana de la radiación solar sobre el CubeSat.
Como estimador de la densidad de potencia emitida por la radiación
solar, se utilizará el coeficiente a AM0 (Air Mass Zero o masa de aire
cero) (véase [93]):
SAM0 = 1353 (W/m
2) (6.6.1)
Se asumirá un factor de eficiencia de las celdas solares del 29 %,
es decir, de la potencia que se obtiene del Sol, la potencia que los
paneles transforman en electricidad será de casi un tercio de la
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recibida en toda la superficie expuesta de los paneles solares. A
día de hoy, es fácil encontrar fabricantes que vendan celdas solares
de esta eficiencia comercialmente como, por ejemplo, AzurSpace
Gmbh ([94]) y Spectrolab Inc. ([95]).
Se utilizará la tabla de iluminación para órbitas heliosíncronas del
apéndice A.1. Aunque las órbitas no sean heliosíncronas perfectas
tal y como se analiza en el apéndice A.2.1, es correcto utilizar estos
valores de iluminación. La diferencia es que los períodos de ilumina-
ción de una órbita que no sea perfectamente heliosíncrona, variará
a lo largo de la misión del satélite, mientras que los de una órbita
heliosíncrona, permanecerán constantes para cada día de la misión.
ELEMENTO ESTADO POTENCIA ASIGNADA (MW)
COMMS/TTC
Transmisión 1900
Recepción 400
En espera 300
POWER/EPS Nominal 200
THERMAL/HEATER Nominal 660
OBDH/OBC
Nominal 800
Configuración 3500
OBDH/BUS Nominal 500
STRUCT/COMMS-ANT Nominal 12300
STRUCT/HUMPL-ANT Nominal 12300
HUMPL/RADIO
Transmisión 2180
Recepción 457
En espera 345
CARGA(S) ÚTIL(ES) Nominal 3000
Tabla 6.4: Potencia asignada a cada elemento de configuración, en función de su estado
de funcionamiento.
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Debido a la longitud de la asignación por cada elemento de configu-
ración de la potencia requerida por éste para cada modo de operación y
en función de su estado, dicho proceso no se detalla en este documento.
Aquí se incluye la tabla 6.4 de asignación de potencia a cada subsistema,
pero no por modo de operación. Los interesados, pueden consultar el
documento [93], donde también encontrarán las referencias a las fuentes
de donde han sido obtenidas las relaciones de consumo presentadas en
dicha tabla.
En dicha tabla, los estados de los elementos de configuración
COMMS/TTC y HUMPL/RADIO, no se corresponden con los definidos en
la tabla 6.1, ya que los estados de consumo y de funcionamiento son dife-
rentes. De esta forma, tenemos para ambos elementos de configuración,
la siguiente relación de estados de consumo y de funcionamiento:
El estado de funcionamiento CW-COM se corresponde con la trans-
misión de una señal beacon durante un período de tiempo y un
posterior período de espera. Por lo tanto, el estado CW-COM es una
alternancia de los estados de consumo Transmisión y En espera.
El estado de funcionamiento UHF-COM se corresponde, directamen-
te, con la alternancia de los tres estados de consumo: Transmisión,
En espera y Recepción.
Para dichas relaciones, los períodos de tiempo que para un determina-
do estado de funcionamiento, el elemento de configuración presenta un
estado de consumo, se definen en el documento [93].
6.6.1.2. Superficie de paneles
Para el reparto de potencia realizado en el documento [93], se obtienen
los resultados de superficie requerida de paneles solares que se muestran
en las tablas 6.5 y 6.6. El análisis se ha realizado para todos los casos de
iluminación presentados en las tablas A.1 y A.2; redactándose de forma
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explícita sólo los resultados para los peores casos de iluminación. En otras
palabras, la superficie calculada resultante es la superficie necesaria para
llevar a cabo la misión HUMSAT con el modelo base de CubeSat GEOID.
Dichas estimaciones se han realizado teniendo en cuenta los períodos
de eclipse para todas las órbitas consideradas y utilizando un sistema
de baterías para almacenar toda aquella potencia que no se consuma
instantáneamente, con el fin de utilizarla después. Este sistema de baterías
tiene las características de potencia y energía acumulable típicamente
embarcadas en los CubeSats.
MODO OPERACIONAL ÁREA DE PANEL SOLAR (cm2) NÚMERO DE CELDAS
INIT 101.44 4
STARTUP 205.40 8
IDLE 132.93 5
COMMS 204.06 8
HUMSAT 193.68 8
SAFE 202.84 8
OPERATIONS 203.93 8
Tabla 6.5: Modos de operación y superficie de panel solar requerida, peor caso de entre
las órbitas SSO.
MODO OPERACIONAL ÁREA DE PANEL SOLAR (cm2) NÚMERO DE CELDAS
INIT 102.16 4
STARTUP 206.80 8
IDLE 133.85 6
COMMS 205.47 8
HUMSAT 195.02 8
SAFE 204.24 8
OPERATIONS 206.15 8
Tabla 6.6: Modos de operación y superficie de panel solar requerida, peor caso de entre
las órbitas que no son SSO.
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Analizando estos resultados, se concluye que, para una operación
correcta del satélite, se requieren una superficie de paneles solares de
alrededor de la cifra estimada en la expresión (6.6.2), que tiene un 25 %
de margen. Observando los resultados de la sección D.2 del apéndice
D, vemos que el sistema de control de actitud propuesto no genera la
suficiente potencia como para admitir como viable el modelo base de
CubeSat GEOID propuesto. En este caso, sería necesario realizar el
despliegue de paneles adicionales hasta alcanzar la superficie necesaria.
Sin embargo, añadiendo la mejora al sistema de control de actitud con el
control de roll (sección D.3 del mismo apéndice), la superficie disponible
es más que suficiente.
Ad > 206,80 · 1,25 = 258,5 cm2 → Ad = 260 cm2 (6.6.2)
6.6.2. Análisis de masa
El análisis de masa para determinar la viabilidad del modelo base de
CubeSat GEOID, se basa en realizar un reparto de la misma que cumpla
las siguientes condiciones:
El valor máximo de la masa del CubeSat debe ser 4 kg (véase [29]).
La asignación de masa a los componentes del satélite debe ser lo
más independiente posible de implementaciones concretas comer-
ciales.
El margen de la masa asignada a cada elemento de configuración
será de un 25 % (recomendación de [77]).
Como la misión principal es la misión HUMSAT, las cargas útiles que
implementen el resto de misiones adicionales quedarán relegadas
a un segundo plano. De esta forma, la masa a asignar a las cargas
útiles adicionales será aquella que quede libre tras la asignación de
la masa a la plataforma y a la carga útil HUMSAT.
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Bajo estas condiciones, se realiza el reparto de masa de la tabla 6.7.
Las fuentes de dicha información se clasifican en:
Estimaciones de masa (Est.), que se realizan teniendo en cuenta la
naturaleza del elemento de configuración:
• Para placas electrónicas, se calcula el peso de la PCB compati-
ble con PC-104 y su conector y se asigna una masa adicional
para la electrónica.
• Para los mecanismos de despliegue de antenas, las propias
antenas y el sistema de imanes permanentes, es utiliza como
base estimativa el peso de los mecanismos que se han uti-
lizado en otras misiones de CubeSats. Las referencias a los
documentos utilizados se pueden consultar en [92].
Las estimaciones comerciales de masa (Com.), que se realizan es-
tudiando los productos similares disponibles en el mercado. En este
caso, también se pueden consultar las referencias a la documenta-
ción utilizada para estas estimaciones en el documento [92].
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ELEMENTO MASA (G) FUENTE SUBSISTEMA/TOTAL
COMMS/TTC 75 Com.
2,38 %
COMMS/ANT 20 Est.
POWER/EPS 100 Com.
27,50 %POWER/SOLAR 700 Com.
POWER/BATTERY 300 Com.
STRUCT/INT 270 Com.
40,10 %
STRUCT/EXT 310 Com.
STRUCT/DEPLOY 20 Com.
STRUCT/SHIELD 964 Est.
STRUCT/COMMS-ANT 20 Est.
STRUCT/HUMPL-ANT 20 Est.
THERMAL/MLI 200 5 % 5 %
OBDH/OBC 80 Est.
4,13 %OBDH/BUS 85 Est.
ACS/ELE 85 Est.
3,38 %
ACS/MAG 50 Est.
HUMPL/RADIO 85 Est.
4,13 %
HUMPL/ANT 80 Com.
TOTAL 3464
LIBRE 536 N/A 13,40 %
Tabla 6.7: Reparto de masa para el modelo base de CubeSat GEOID.
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6.7. Definición de la constelación
Con los parámetros de las órbitas posibles para los CubeSats acotados
en las secciones anteriores, se procederá a definir la constelación tipo
enjambre que se puede conseguir con estas restricciones. En la tabla 6.8,
se muestra la definición de los principales parámetros de la constelación
resultante.
Parámetro Valor Justificación
Tipo Constelación enjambre Lanzamientos como cargas se-cundarias.
Satélites 12 - CubeSat 3U Programa GEOID, véase [51].
Planos orbi-
tales
3 Número medio de lanzamientos
anuales, véase [79].
Separación
planos.
N/A Lanzamientos como cargas se-
cundarias.
Tabla 6.8: Parámetros de la constelación GEOID.
En la tabla de parámetros de órbita individuales para cada satélite (ta-
bla 6.3), podemos observar que la constelación GEOID estará compuesta
por 9 CubeSats que se inyectarán en 3 planos orbitales con características
bastante dispares. Para cada uno de estos planos orbitales, solamente se
puede fijar de antemano el parámetro de la inclinación (alrededor de 98o)
y el tipo de órbita (órbita polar circular). El resto de parámetros pueden
coger cualquier valor dentro de un conjunto bastante amplio de valores;
en concreto, la altitud, el RAAN y la época de lanzamiento. Este hecho es
bastante relevante de cara a la definición de la constelación y, especial-
mente, de cara al rendimiento de la misma. Cualitativamente, la influencia
de dichos parámetros en el servicio de comunicaciones que se proveerá,
influye de la siguiente manera:
La altitud de la órbita de los satélites (entre 500 y 800 km), tendrá una
mayor influencia en los parámetros del enlace de comunicaciones
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• Disminución de la potencia recibida a medida que aumenta la
altitud de la órbita y, consecuentemente, empeoramiento de la
SNR de dicho enlace.
• Aumento del efecto Doppler sobre el canal de comunicaciones.
• Tiempo de duración del pase e, indirectamente, volumen de
datos intercambiado con los sensores.
El valor del RAAN (entre 0o y 360o) dictaminará la separación entre
los planos orbitales. El valor de los planos orbitales influye directa-
mente en las siguientes características del servicio que provee la
constelación. El conjunto de posibles valores del parámetro RAAN,
se analizarán en las secciones siguientes.
6.7.1. Ciclo de vida de la constelación
áNOTA 1: Los resultados que se muestran en las secciones si-
guientes, se han obtenido realizando simulaciones con
el software STK de AGI (véase [41]. Los escenarios
que se han utilizado para cada simulación, se descri-
ben en cada caso de análisis en concreto.
De acuerdo al diseño expuesto previamente, las principales caracterís-
tica de la constelación y el rendimiento que esta alcance, se basarán en
una provisión de servicio evolutiva. Los componentes se añadirán a esta
5También tienen influencia en el enlace principal de comunicaciones entre los CubeSats
y las infraestructuras específicas de segmento terreno; sin embargo, el enlace más sensible
a dichas variaciones es el del sensor, por las capacidades más limitadas de este último
que las del segmento terreno.
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constelación de una manera no programada y, por lo tanto, la provisión de
servicio que dará dicha constelación será también no programada. Esto in-
fluirá de una forma determinante en el ciclo de vida que esta constelación
seguirá.
De esta forma, se espera que la constelación se comporte de acuerdo
a una variación de su rendimiento variable, pasando por etapas de bajo
rendimiento y por etapas de rendimiento completo. Todo esto dependerá,
básicamente, del número de satélites que se hallen operativos en modo
HUMSAT. Este número de satélites dependerá de la separación entre los
satélites de un mismo plano orbital y de la operatividad de los satélites
debido a la degradación de sus componentes.
Se concibe el ciclo de vida de la constelación GEOID como un
proceso que atravesará las siguientes etapas6:
Una primera etapa, que recibe el nombre de etapa de Configura-
ción, en la cual no se encuentran todavía en órbita todos los satélites
de la constelación GEOID. Esta etapa tiene lugar mientras se lleva a
cabo el lanzamiento y configuración operativa de los satélites de la
constelación.
Una etapa de Alto Rendimiento, donde los 9 satélites de la cons-
telación se encuentran desplegados y trabajando coordinadamente
desde los 3 planos orbitales diferentes.
Una etapa de Bajo Rendimiento, en la cual los satélites afrontan el
final de su vida operativa y, por lo tanto, la constelación va perdiendo
componentes y capacidad de provisión del servicio.
La figura 6.4 muestra una descripción gráfica de un ejemplo de cómo
sucedería esta evolución de la constelación a través de las fases definidas.
6Estas etapas han sido adaptadas para los requisitos específicos de esta misión. Se
han tomado como base de las mismas las etapas que se definen para el despliegue de
una constelación en el artículo [96].
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Figura 6.4: Ciclo de vida, constelación GEOID.
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Se puede observar como cada una de las etapas de la constelación depen-
de de las diferentes fases por las que pasan los satélites que la componen
de forma independiente. En dicha figura, los satélites atraviesan las fases
del ciclo de vida planteado en el modelo base de CubeSat GEOID (véase
sección 6.4.6), omitiendo EOL debido a la naturaleza de las misiones
basadas en la utilización de CubeSats. Una vez los CubeSats alcancen
su fase de explotación (fase definida anteriormente con el nombre de
Operaciones Nominales), la coordinación de la operación de los mismos
a través del sistema HUMSAT, provoca la aparición de los 3 estados de
los satélites durante su vida operativa:
Un satélite que se encuentre realizando operaciones propias de su
misión o misiones, permanecerá en estado Operaciones.
Cuando un satélite está operando la carga útil HUMSAT, este satélite
permanece en el estado HUMSAT.
Si el satélite ya ha finalizado todas sus tareas y está disponible
para el sistema HUMSAT, pero los operadores de éste último sis-
tema deciden no utilizarlo, el satélite quedará en el estado Spare
reservándose con el objetivo de prolongar su vida útil.
Por lo que se puede observar, existe una gran dependencia del ciclo
de vida de la constelación GEOID, con las capacidades de coordinar
la operación de los diferentes satélites por parte de las infraestructuras
comunes del segmento terreno del sistema HUMSAT (véase sección 5).
Estas fases se explican con mayor nivel de detalle en las secciones
siguientes.
6.7.1.1. Fase de configuración
La fase de configuración tendrá lugar desde que se realice el primero
de los lanzamientos, hasta que haya, al menos, un CubeSat operativo
por plano orbital y todos los CubeSats hayan finalizado sus fases LEOP
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y Commissioning. comerciales, no se puede garantizar un tiempo de
duración de esta fase de configuración. Sin embargo y a la vista de los
resultados que arroja el estudio de lanzadores (véase [79]), el número
de lanzamientos de CubeSats por año se ha estabilizado alrededor de 3,
por lo que no sería difícil poder realizar esta fase en un tiempo menor a 9
meses.
Los principales objetivos de esta fase son:
Llevar a cabo el lanzamiento de todos los CubeSats a 3 planos
orbitales diferentes.
Empezar las operaciones de cada uno de los CubeSats.
Llevar a cabo los tests IOT (In-Orbit Testing) que impliquen la valida-
ción operativa de los satélites de cara a su utilización en el sistema
HUMSAT. Básicamente, llevar a cabo tests en órbita de compatibili-
dad con sensores y con estaciones terrenas GENSO.
Proveer servicio durante una primera etapa de bajo rendimiento,
debido a la inexistencia de satélites operativos en todos los planos
orbitales requeridos para el alto rendimiento.
A lo largo de esta fase, todos los Cubesats deben acometer, individual
e independientemente, sus fases funcionales de LEOP y Commissioning.
Estas tareas las realizarán cada uno de los equipos de operaciones de
cada CubeSat, mediante la utilización de sus propias instalaciones espe-
cíficas de segmento terreno. Los equipos de operaciones de los sistemas
componentes del programa GEOID, deberán llevar a cabo una reunión
FQR (Flight Qualification Review o Revisión de Calificación del Vuelo) con
los objetivos de declarar el sistema componente listo para explotación y
determinar cuál es el grado de operatividad que el mismo proveerá. Esta
reunión se realizará acorde a los requisitos y procedimientos estructurados
en el estándar ECSS [40].
Finalizada la reunión FQR a nivel de sistema componente, se procede-
rá a llevar a cabo el proceso de integración del nuevo satélite en el sistema
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HUMSAT. Este nuevo sistema componente debe ejecutar el procedimiento
de adhesión al sistema HUMSAT. Este procedimiento es el mentado en
la sección 4.5.3.1. Las pruebas a realizar de cara a demostrar que este
nuevo satélite es compatible, deberán estar orientadas, únicamente, a de-
mostrar las capacidades de los nuevos componentes y su compatibilidad
con las interfaces SSI y SHI.
En caso de que este nuevo sistema componente GEOID dependa de la
utilización de la red GENSO, el propio sistema componente es responsable
de validar su propio nivel de operatividad a través de la utilización de
dicha red. Por lo tanto, no es necesario aportar pruebas sobre estas
funcionalidades de cara a la integración en el sistema HUMSAT.
El final de esta fase se marca por la reunión FQR-GEOID, una reunión
a la que asistirán representantes de los sistemas componentes y en la
que se establecerá el grado de operatividad conseguido. Esta reunión se
llevará a cabo según la definición de la misma que se puede encontrar en
el estándar ECSS [40].
Durante esta fase, se podrá proveer un servicio de comunicaciones
a los sensores de bajo rendimiento, no siendo este uno de los objetivos
iniciales.
6.7.1.2. Fase de alto rendimiento
La fase de alto rendimiento de la constelación toma lugar desde que
finaliza la fase de configuración con la reunión FQR-GEOID y se verifica
la operatividad del sistema. En este momento, se declara operativa la
constelación GEOID y, ya que esta es la primera aportación al sistema
HUMSAT, éste empezará a proveer servicio a través de esta constelación
inicial. De esta forma, la constelación GEOID dará un servicio de comuni-
caciones con tres planos orbitales y, al menos, un satélite operativo por
plano orbital.
De acuerdo a estos resultados y a la influencia de los parámetros
orbitales libres (véase 6.7), esta fase de alto rendimiento proveerá una
á
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cobertura con unas prestaciones máximas, en caso de que la separación
entre los tres planos orbitales obtenida sea óptima (el RAAN para cada
plano orbital sea 0-90-180) y la altura sea la máxima asumible por el enlace
(800 km). Este caso se estudia como “escenario C.3”7 en el documento
interno de análisis de misión (véase [76]). En la tabla 6.9, se muestran
los principales parámetros que definen el rendimiento en la provisión de
servicio de la constelación.
Si dicha separación en el plano orbital es no óptima, es decir, los
planos orbitales se encuentran demasiado cercanos (su RAAN es más
o menos el mismo), tendremos una constelación con los satélites que
están juntos como estorbándose unos a otros. Este es el caso que se
estudia como “escenario A.2” en el documento [76]. Los resultados de las
simulaciones sobre este escenario, se muestran en la tabla 6.10.
Por lo tanto, el rendimiento que la constelación mostrará, oscilará entre
unas prestaciones máximas y mínimas, en función de los lanzamientos que
se consigan, la evolución de las órbitas de los satélites y la degradación y
operatividad de los mismos.
6.7.1.3. Fase de bajo rendimiento
Esta fase de bajo rendimiento es muy parecida a la anterior en cuanto
a tareas a llevar a cabo. Sin embargo, se diferencia de aquella en su
capacidad ya mitigada de dar servicio por el hecho de que alguno de los
planos orbitales de la constelación, ya no contiene satélites en estado
operativo. Esta degradación del servicio dependerá, en gran medida, de lo
separados que estén los planos orbitales; ya que el efecto adverso de la
pérdida de un plano orbital será mayor en aquellas configuraciones de la
constelación donde los planos orbitales tengan una mayor separación.
Por todo esto, el rendimiento de la constelación a lo largo de esta
fase oscilará entre el alcanzado en la fase anterior de alto rendimiento y
el mínimo posible que se modela con el escenario A.1. En la tabla 6.11,
7Se incluye una descripción de estos escenarios de simulación en el apéndice C.
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se muestran los resultados de las simulaciones realizadas sobre dicho
escenario. Como se puede observar, los resultados son casi idénticos a
los del escenario A.2.
Una vez no resten satélites operativos en la constelación GEOID, esta
fase toca a su fin junto con la vida de la constelación GEOID. Como cierre,
el programa GEOID debe convocar una reunión de todos los desarrolla-
dores de sistemas componentes que lo forman de fin de proyecto. Esta
reunión recibe el nombre de MCR-GEOID y se rige según el estándar
ECSS [21].
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S
)
(0,40)
Media 1.87 0.53 0.68 1.42
Máx. 3.00 1.16 1.36 2.62
Mín. 0.00 0.17 0.20 0.50
(0,60)
Media 1.53 0.65 0.81 1.70
Máx. 3.00 1.33 1.53 2.80
Mín. 0.00 0.17 0.20 0.50
(20,40)
Media 1.98 0.50 0.79 1.16
Máx. 4.00 0.81 1.00 2.34
Mín. 1.00 0.17 0.37 0.50
(20,60)
Media 1.63 0.61 0.87 1.36
Máx. 4.00 0.81 1.00 2.34
Mín. 1.00 0.17 0.37 0.66
(40,40)
Media 2.48 0.40 0.74 1.24
Máx. 4.00 1.21 1.35 2.69
Mín. 1.00 0.12 0.14 0.65
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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⇐= (Viene de la página anterior)
(40,60)
Media 2.03 0.49 0.79 1.35
Máx. 4.00 1.21 1.35 2.69
Mín. 0.00 0.12 0.14 0.65
(60,40)
Media 3.97 0.25 0.71 0.83
Máx. 5.00 0.57 1.06 2.18
Mín. 2.00 0.06 0.07 0.14
(60,60)
Media 3.24 0.31 0.77 1.13
Máx. 5.00 0.57 1.06 2.40
Mín. 2.00 0.06 0.07 0.14
(80,40)
Media 15.17 0.07 0.44 0.77
Máx. 16.00 0.07 0.50 0.78
Mín. 14.00 0.00 0.36 0.20
(80,60)
Media 14.01 0.07 0.45 0.79
Máx. 15.00 0.14 0.50 0.85
Mín. 13.00 0.07 0.36 0.20
Tabla 6.9: Rendimiento del escenario C3.
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(0,40)
Media 0.92 1.08 1.52 3.29
Máx. 2.00 1.50 2.02 5.00
Mín. 0.00 0.49 1.01 0.49
(0,60)
Media 0.72 1.38 1.74 4.00
Máx. 2.00 2.00 2.51 5.00
Mín. 0.00 0.49 1.01 0.49
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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⇐= (Viene de la página anterior)
(20,40)
Media 0.99 1.01 1.27 2.14
Máx. 2.00 1.52 2.04 4.50
Mín. 0.00 0.48 0.50 0.49
(20,60)
Media 0.82 1.21 1.48 2.41
Máx. 2.00 2.00 2.52 6.50
Mín. 0.00 0.48 0.50 0.49
(40,40)
Media 1.28 0.78 1.03 2.05
Máx. 3.00 1.53 2.01 4.01
Mín. 1.00 0.46 0.48 0.99
(40,60)
Media 0.98 1.03 1.27 2.69
Máx. 2.00 2.54 3.00 5.02
Mín. 0.00 0.46 0.48 1.01
(60,40)
Media 2.04 0.49 0.74 1.14
Máx. 4.00 0.58 1.02 2.01
Mín. 2.00 0.02 0.44 0.55
(60,60)
Media 1.61 0.62 0.86 1.56
Máx. 2.00 1.57 2.03 2.52
Mín. 0.00 0.43 0.44 0.55
(80,40)
Media 9.30 0.11 0.63 0.77
Máx. 10.00 0.70 1.11 1.11
Mín. 8.00 0.02 0.36 0.61
(80,60)
Media 7.12 0.14 0.62 0.78
Máx. 8.00 0.73 1.11 1.11
Mín. 6.00 0.02 0.36 0.61
Tabla 6.10: Rendimiento del escenario A2.
á
23
3
6.
7
D
efi
ni
ci
ón
de
la
co
ns
te
la
ci
ón
SENSOR
(LATO ,EO) T
IP
O
E
S
TA
D
ÍS
T
IC
O
C
O
N
TA
C
T
O
S
P
O
R
D
ÍA
T
IE
M
P
O
D
E
R
E
V
IS
IT
A
(D
IA
S
)
A
G
E
IN
G
D
E
S
C
E
N
D
E
N
T
E
(D
IA
S
)
A
G
E
IN
G
A
S
C
E
N
D
E
N
T
E
(D
IA
S
)
(0,40)
Media 0.92 1.08 1.52 3.29
Máx. 2.00 1.50 2.02 5.00
Mín. 0.00 0.49 1.01 0.49
(0,60)
Media 0.72 1.38 1.74 4.00
Máx. 2.00 2.00 2.51 5.00
Mín. 0.00 0.49 1.01 0.49
(20,40)
Media 0.99 1.01 1.27 2.14
Máx. 2.00 1.52 2.04 4.50
Mín. 0.00 0.48 0.50 0.49
(20,60)
Media 0.82 1.21 1.48 2.41
Máx. 2.00 2.00 2.52 6.50
Mín. 0.00 0.48 0.50 0.49
(40,40)
Media 1.28 0.78 1.03 2.05
Máx. 3.00 1.53 2.01 4.01
Mín. 1.00 0.46 0.48 0.99
(40,60)
Media 0.98 1.03 1.27 2.69
Máx. 2.00 2.54 3.00 5.02
Mín. 0.00 0.46 0.48 1.01
(60,40)
Media 2.04 0.49 0.74 1.14
Máx. 4.00 0.58 1.02 2.01
Mín. 2.00 0.02 0.44 0.55
(60,60)
Media 1.61 0.62 0.86 1.56
Máx. 2.00 1.57 2.03 2.52
Mín. 0.00 0.43 0.44 0.55
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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⇐= (Viene de la página anterior)
(80,40)
Media 9.30 0.11 0.63 0.77
Máx. 10.00 0.70 1.11 1.11
Mín. 8.00 0.02 0.36 0.61
(80,60)
Media 7.12 0.14 0.62 0.78
Máx. 8.00 0.73 1.11 1.11
Mín. 6.00 0.02 0.36 0.61
Tabla 6.11: Rendimiento del escenario A1.
6.7.1.4. Reemplazo y estrategia de sustitución
De acuerdo a todos los requisitos y restricciones expuestos en las
secciones previas, la estrategia de reemplazo y sustitución para la conste-
lación GEOID se debe regir por los siguientes criterios:
No serán desplegados más satélites que los 9 iniciales de la cons-
telación, por lo que no se podrá asumir que se lanzarán satélites
adicionales a posteriori de reemplazo.
Todos los satélites que permanezcan cercanos dentro de un mismo
plano orbital, no mejorarán la calidad del servicio que esta constela-
ción provee. De esta forma, deben gestionarse adecuadamente los
satélites que permanezcan dentro de un mismo plano orbital, con
los objetivos de:
• Permitir la operación de las cargas útiles que no sean HUMSAT
para permitir a dichos satélites llevar a cabos sus misiones.
• Prolongar la vida útil de los satélites mediante la no utilización
de aquellos que no tengan que realizar misiones adicionales y
que estén en un plano orbital donde otro satélite ya está siendo
operado en modo HUMSAT.
Cuando los satélites de un mismo plano orbital se hayan separado
lo suficiente debido a sus difere
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ntes características aerodinámicas (véase el apéndice C del do-
cumento [75] sobre la separación de satélites en el mismo plano
orbital), el equipo de operaciones del sistema HUMSAT decidirá si
es conveniente o no activar en modo HUMSAT más de un satélite
por plano orbital.
Por lo tanto, la política de reemplazo y sustitución para la constelación
GEOID se basará en activar o desactivar ciertos satélites para conseguir
prolongar la vida útil de la constelación y coordinar la operación de las
cargas útiles secundarias.
Cabe destacar la importancia que tiene esta política de suspensión y
activación de satélites en el análisis del balance térmico. Deberá prestarse
especial atención a la determinación del caso frío de los satélites, ya que
estos deberán poder permanecer apagados por un período de tiempo
indeterminado a priori.
6.7.1.5. Evolución y política de fin de vida
La línea maestra a seguir en la política de fin de vida (EOL Policy ) de
los satélites del programa GEOID, se basará en la reentrada atmosférica
natural por el fin de vida orbital, sin exigir ningún tipo de maniobra en órbita
a los satélites.
Las características específicas de cada CubeSat deben ser examina-
das para determinar, de una forma más precisa, cuál será el tiempo de
vida en órbita de dicho satélite según su configuración física de vuelo. Por
los resultados del análisis del tiempo de vida orbital para el modelo base
de CubeSat GEOID (véase el apéndice B.4), será necesario incluir algún
tipo de mecanismo de deorbitación adicional en estos satélites. En este
análisis, se recomienda la utilización de un mecanismo de deorbitación
súbita, tal y como se concluye en dicho apéndice.
Ya que se espera que la constelación GEOID sea el primer pilar de
comunicaciones del sistema HUMSAT, el reemplazo de los satélites de
la misma no se considera en este concepto de misión. Además, en los
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términos en los que se plantea el programa GEOID (véase [97, 51]), no se
hace mención a ningún tipo de voluntad de dicho programa de continuar
una vez esta constelación haya excedido su tiempo de vida. Por estos
motivos, no se considerará la constelación GEOID como un soporte a
largo tiempo del sistema HUMSAT: el soporte a largo tiempo del sistema
HUMSAT se basará en las aportaciones no programadas e individuales
de terceros, tal cual se explicó en la definición del concepto del sistema
en la sección 4.4.
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Por lo expuesto a lo largo de este capítulo, se deducen las siguien-
tes conclusiones relacionadas con la utilización de la constelación del
programa GEOID en el sistema HUMSAT:
La utilización del modelo base de CubeSat GEOID para proveer
una constelación conforme los requisitos de la misión HUMSAT, es
viable pero deben tenerse en cuenta los siguientes matices durante
el diseño específico de cada satélite:
1. Es necesario incluir un mecanismo de deorbitación en los Cu-
beSats de esta constelación para cumplir con el criterio de
debris que establece el IADC en el documento [65]. En este
documento se recomienda la inclusión de un mecanismo de
deorbitación súbita que despliegue una superficie adicional en
un momento determinado. Dicha superficie adicional debe ser
calculada explícitamente para cada satélite, ya que la calcu-
lada en el apéndice B.4.2, es la que se corresponde con las
características del modelo base de CubeSat GEOID.
2. La generación de potencia necesaria para dar un servicio de-
pende, en gran medida, del sistema de apuntamiento a incluir
en el satélite. En el apéndice D, se puede observar como la
utilización del control de actitud propuesto en el modelo base de
CubeSat GEOID, requiere incluir alguna mejora adicional que
permita llegar a la superficie de panel solar necesaria. Se pro-
ponen las siguientes como las mejoras básicas que se pueden
acometer:
• Añadir paneles solares desplegables, para poder generar
la potencia necesaria.
• Realizar mejoras en el sistema de control de actitud pasi-
vo como, por ejemplo, la explicada en la sección D.3 del
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apéndice D. Estas mejoras deben enfocarse a aumentar la
superficie de panel solar iluminada continuamente.
3. La supervivencia térmica no se ha analizado en la sección de
determinación de la viabilidad del modelo base porque, al ser
ésta tan dependiente de la configuración física, los resultados
que un modelo base tan preliminar arrojase sobre dicha super-
vivencia no serían orientativos más que para el propio modelo
base. En otras palabras, realizar un balance térmico para el
modelo base de CubeSat GEOID, no arrojaría datos relevantes
para los balances térmicos del resto de CubeSats del programa
GEOID. Por lo tanto, se relega dicho análisis como responsa-
bilidad individual de los equipos de diseño de cada sistema
componente.
4. La protección propuesta contra la radiación, se basa en la utili-
zación de un blindaje de metal de un determinado espesor. Este
tipo de protección sólo mitiga los efectos que se producen por la
dosis total acumulada (TID - Total Ionizing Dose) y no protege
contra otros efectos como single events (eventos aislados) o
latch ups. La protección contra dichos efectos adversos no se
suele incluir en los CubeSats y, por lo tanto, se relega como de-
cisión de diseño de cada sistema componente, el implementar
o no dichas medidas.
5. El metal que se utiliza como referencia para el cálculo de la
masa de este blindaje es el aluminio, ya que es un material de
bajo coste, fácil de mecanizar y es el mismo material del que
suelen estar fabricadas el resto de piezas de las estructuras
comerciales de los CubeSats y el P-POD R©(véase [29]). Esto
garantiza una misma dilatación para estas placas de blindaje
y para el resto de la estructura. Los desarrolladores de cada
sistema componente pueden decidir utilizar el mismo aluminio
o cambiar dicho material por otro metal que consideren más
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El lanzamiento de la constelación del programa GEOID es viable y
el diseño de la misma cumple con los requisitos del marco de diseño
HUMSAT. Cuando esta constelación se haya desplegado, proveerá
un servicio con una calidad variable, tal y como se constata dentro
del rango analizado en la sección 6.7.1. La fase de alto rendimiento,
cumple con los requisitos de calidad establecidos para el servicio
del sistema HUMSAT en el documento de requisitos de misión del
mismo (véase [57]).
El tiempo de vida de la constelación es relativamente corto debido
al tiempo de vida de cada CubeSat individualmente. Se ha utilizado
este valor para dicho tiempo de vida porque, en la práctica, la varia-
bilidad en los tiempos de vida de dichos satélites es muy elevada
y, por ello, para la definición de la constelación, se ha escogido un
valor muy conservador que el nivel de madurez de esta tecnología
permite alcanzar.
La mejora en la calidad de servicio ofertada por esta constelación
dependerá, especialmente, de la separación entre los planos orbita-
les que se puedan conseguir con cada lanzamiento. Por lo tanto, es
un punto que se deberá tener en cuenta a la hora de seleccionar los
lanzamientos.

Capítulo 7
Proyecto HUMSAT
Demostrador
7.1. Resumen
En este capítulo se describe la implementación desarrollada del siste-
ma HUMSAT/Demostrador (HUMSAT/DEMO de aquí en adelante), una
implementación basada ampliamente en el desarrollo realizado previa-
mente para el sistema XaTcobeo, que se encuentra actualmente en fase
de explotación. Esta descripción intenta resumir los objetivos de la misión
que se requieren para este sistema y la arquitectura que se desarrolla para
llevarlos a cabo. Debido al ámbito de la tesis, el énfasis de la descripción
se pone sobre los conceptos de diseño de sistemas e implementación,
relegando las partes de integración y operaciones a la documentación
disponible.
Los conceptos desarrollados en este capítulo se basan en las exposi-
ciones realizadas en los congresos [6] y [5].
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7.2. Concepto de misión
El sistema HUMSAT/DEMO tiene como objetivo desarrollar el primer
satélite para el sistema HUMSAT y, con él, demostrar los conceptos de
operación y servicio S2U de comunicaciones con los sensores. De esta
forma, este sistema no será un sistema componente completo tal cual
se define en los capítulos 4 y 5; sino que su objetivo principal es realizar
la validación de los conceptos del sistema HUMSAT. Por todo esto, este
sistema llevará a cabo el desarrollo de las infraestructuras mínimas para
acometer esta misión, preservando la compatibilidad con el sistema HUM-
SAT mediante la implementación de los requisitos de la especificaciones
aplicables a este efecto.
A mayores de la misión HUMSAT y con el objetivo de probar también
la posibilidad de utilizar satélites multimisión como parte del sistema
HUMSAT (concepto de operación descentralizada definido en la sección
4.4.3.1), el satélite HUMSAT/DEMO llevará a cabo las siguientes misiones
adicionales:
El satélite incluirá una carga útil desarrollada por INTA que se utiliza-
rá para medir los daños por desplazamiento de carga (Displacement
Damage Dose o DDD) que sufre la electrónica embarcada en sa-
télites. Los datos que se obtengan de esta carga útil, deberán ser
facilitados al INTA posteriormente.
El satélite del sistema HUMSAT/DEMO debe implementar el modo
de comunicaciones “USER”. Este modo, debe permitir que se realice
la transmisión automática de los datos recogidos de los sensores de
un usuario en concreto, cuando el satélite pase por encima de las
instalaciones de dicho usuario. La posición de las instalaciones del
segmento terreno de dicho usuario, se estimará con la hora local de
pase del satélite por encima de aquellas en la estación de control de
la UVIGO.
La UVIGO asumirá la definición y desarrollo de este sistema, tenien-
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do que implementar un satélite que sea capaz de recoger datos de los
sensores, una estación terrena para el control del satélite y un conjunto
de sensores de test que permitan enviar datos al satélite para llevar a
cabo el test de forma completa. Desde el principio, se toma la decisión de
basar el diseño de este satélite en el CubeSat XaTcobeo, desarrollado
previamente también por la UVIGO, ya que las características principales
de ambos son muy similares: ambos CubeSats embarcan una carga útil
de comunicaciones con unas características muy similares en cuanto a
necesidades de nivel de señal, modulación y banda de frecuencia.
El diseño de la estación de control para el satélite HUMSAT/DEMO,
por lo tanto, también estará basada en el diseño de la estación de control
para el satélite XaTcobeo. Esta estación terrena recibe el nombre de
UVIGO-GS (UVIGO Ground Station o Estación Terrena UVIGO) y debe
ser capaz de comandar el satélite y recibir datos del mismo, incluyendo
aquellos generados por las cargas útiles HUMSAT y del INTA. Además,
esta estación terrena también debe permitir validar las comunicaciones
con el satélite cuando este entra en modo de comunicaciones “USER”. A
mayores, la UVIGO debe construir unas instalaciones para que tanto los
usuarios como el INTA accedan a los datos obtenidos.
En la figura 7.1, se esquematiza este concepto de misión. En dicha
figura, se puede ver la interacción con ambos tipos de usuarios (usuarios
de sensores y usuario INTA), a través de los dos métodos de acceso
permitidos (instalaciones de distribución de datos del segmento terreno
y/o acceso por comunicación directa con el satélite).
7.2.1. Selección del lanzador
Para el lanzamiento del satélite del sistema HUMSAT/DEMO, se optó
por la opción de ser parte de la misión UNISAT-5, una misión en la cual el
grupo de investigación GAUSS (Universidad La Sapienza, Roma) desarro-
lla un micro-satélite que actúa como dispensador de pico y femto-satélites
en órbita. En su diseño, el satélite UNISAT-5 incluye una serie de dispen-
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Figura 7.1: Concepto de misión para el sistema HUMSAT/DEMO.
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sadores que reciben el nombre de PEPPOD y que son compatibles con el
estándar CubeSat (véase [29]). A su vez, este micro-satélite es inyectado
en su órbita por el lanzador ruso DNEPR. El satélite HUMSAT/DEMO será,
por lo tanto, puesto en órbita por el UNISAT-5, una vez éste se encuentre
operativo para llevar a cabo esa operación en órbita. Para más información,
se pueden consultar los documentos [98] y [35].
El conjunto de órbitas en el que será inyectado el satélite HUM-
SAT/DEMO se encuentra dentro de las estudiadas para la constelación
del programa GEOID. Si se cotejan los resultados de esos análisis con
los del análisis para el satélite del sistema XaTcobeo (documentos [99],
[100], [101], [102], [103], [104]), se observa que los requerimientos de la
órbita para éste último son más exigentes que los requerimientos para los
del programa GEOID. Por lo tanto, el diseño propuesto para el sistema
XaTcobeo es viable de ser utilizado también para esta misión.
7.2.2. Especificaciones aplicables
Aún a pesar de que el sistema HUMSAT/DEMO no es un sistema
componente completo tal y como se define para el sistema HUMSAT en
los capítulos 4 y 5, la necesidad de preservar la compatibilidad en las
comunicaciones con los sensores para la implementación del servicio S2U,
hace necesario determinar cuáles de las especificaciones son aplicables
a su diseño. Además, para cada una de estas espeficaciones, deberán
seleccionarse los requisitos que sean aplicables y desechar los que no.
Para seleccionar las especificaciones aplicables, bastará con realizar
dicha selección de entre los documentos que componen el marco de
diseño HUMSAT . De acuerdo al árbol de dicha especificación definido en
la figura 4.5:
SSI/ICD-1.4 e SSI/IDS-1.4, que serán aplicables de forma parcial,
sólo para definir el enlace ascendente desde los sensores al satélite
HUMSAT/DEMO (servicio S2U). La adaptación de los requisitos
incluidos en estos documentos a la implementación del sistema
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HUMSAT/DEMO, se llevará a cabo en la nota técnica de diseño de
la carga útil HUMSAT a embarcar en el satélite HUMSAT/DEMO
(véase [105]).
MRD-1.0, aplicable parcialmente ya que habrá que seleccionar es-
pecíficamente qué requisitos realmente se pueden cumplir sin variar
las características diferenciadoras de esta misión respecto a la mi-
sión HUMSAT general. Esta particularización de los requisitos de
la misión HUMSAT a los propios de la misión HUMSAT/DEMO se
puede consultar en el documento [106].
SRD-2.1, aplicable parcialmente ya que el sistema HUMSAT/DEMO
deberá cumplir solo aquellos requisitos de arquitectura que se re-
quieran para validar el concepto de operaciones de los sensores
basado en CubeSats. La adaptación de los requisitos de sistema
aplicables a la definición del sistema HUMSAT/DEMO se basa en el
trabajo desarrollado en el documento [43].
UHI/ICD-1.1 y SHI/ICD-1.1 no son aplicables ya que el sistema HUM-
SAT/DEMO no requiere de la implementación de la parte de infraes-
tructura terrena que implementa las interfaces normalizadas por los
requisitos de estas especificaciones.
A mayores de las especificaciones del sistema HUMSAT que sean
aplicables, también lo serán las siguientes especificaciones de carácter
más general:
Especificación de utilización de frecuencias de la ITU, véase [107].
Líneas generales de mitigación de debris, véase [65].
Especificaciones del lanzador DNEPR (véase [35]) y del adaptador
al lanzador (especificación PEPOD-CubeSat, véase [98]).
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7.2.3. Definición en términos de requisitos
En las tabla 7.1, se incluye la definición de esta misión que se realizó
en términos de requisitos en el documento [106]. Tal y como se dijo en
la sección 7.2.2, esta tabla contiene la particularización de los requisitos
de misión del sistema HUMSAT al sistema HUMSAT/DEMO, incluyendo
aquellos que sean específicos también para este último.
Para cada requisito que se adapta de una especificación HUMSAT, se
intenta preservar parte del identificador que éste tenía en el documento ini-
cial. Para aquellos requisitos originales que en el caso actual necesiten de
una división en requisitos más concretos, se utilizarán los identificadores
numéricos consecutivos al del original.
De este proceso de adaptación de requisitos, se hace necesario desta-
car las siguientes características:
1. Como el sistema HUMSAT/DEMO solo proveerá cobertura de comu-
nicaciones para el enlace ascendente de sensores de test desplega-
dos a tal efecto, la implementación del servicio S2U es limitada y no
se realiza implementación alguna del servicio U2S.
2. La inclusión de una carga útil a mayores que la que provee el servicio
de comunicaciones HUMSAT, permite desarrollar esta validación a
través de un CubeSat multimisión.
3. Sin embargo, y a pesar del punto 1 de esta lista, se diseña el sistema
HUMSAT/DEMO para que pueda proveer este servicio a otros usua-
rios, aún a pesar de que la calidad de éste sea mínima. Además,
una vez validados los conceptos de operación remota de sensores,
también se hace necesario validar dicho concepto de operaciones a
través de la utilización del sistema que realicen usuarios externos.
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REQUISITOS GENERALES
HUMD-GEN-010 Objetivo de misión (1)
La misión HUMSAT/DEMO debe lanzar un satélite que pro-
vea un servicio de comunicaciones entre sensores HUMSAT
compatibles unidireccionales y usuarios finales.
NOTA: Este servicio se proveerá con el único objetivo de va-
lidar el concepto de operación remota de sensores mediante
la utilización de CubeSats.
HUMD-GEN-011 Objetivo de misión (2)
La misión HUMSAT/DEMO debe medir el DDD (Damage Dis-
placement Dose o Dosis de Daños por Desplazamiento) en la
órbita en la cual el satélite sea inyectado.
NOTA: Esta medida no requiere de una órbita específica,
sino que la carga útil que se implemente para esta misión
debe diseñarse de tal manera que pueda llevar a cabo este
experimento en cualquier órbita circular polar entre 500 y 800
km de altura.
HUMD-GEN-020 Integración HUMSAT (1)
La misión HUMSAT/DEMO será parte del sistema HUMSAT.
HUMD-GEN-030 Integración HUMSAT (2)
El sistema HUMSAT/DEMO cumplirá con todos los requisi-
tos de la interfaz SSI (consultar documento [60]) necesarios
para implementar el servicio S2U de operación de sensores
unidireccionales.
HUMD-GEN-035 Integración HUMSAT (3)
El sistema HUMSAT/DEMO no se integrará con el segmento
terreno del sistema HUMSAT.
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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HUMD-GEN-040 Tiempo de explotación
El tiempo de explotación para la misión del sistema HUM-
SAT/DEMO será de 1 año.
HUMD-GEN-050 Lanzamiento
El sistema HUMSAT/DEMO debe estar listo para su lanza-
miento el 20 de Agosto de 2012 (TBC).
NOTA: Esta fecha estará sujeta a cambios según la disponi-
bilidad del lanzador.
REQUISITOS DE USUARIO
HUMD-USR-010 Acceso a los datos del satélite (1)
El sistema permitirá a los usuarios descargar directamente
los datos que el satélite HUMSAT/DEMO haya recogido de los
sensores a través de las instalaciones de la Estación Terrena
de Usuario (USER-GSF Facility ), construidas por la UVIGO.
HUMD-USR-030 Acceso a los datos del satélite (2)
Los usuarios solo podrán obtener los datos de los sensores
que ellos mismos hayan desplegado.
HUMD-USR-040 Acceso a los datos desde Internet (1)
El sistema HUMSAT/DEMO debe proveer un servicio de ac-
ceso a los datos de usuario a través de Internet.
NOTA: Este servicio de acceso no tiene que ser compatible
con la interfaz UHI definida en el documento [64] del sistema
HUMSAT.
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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HUMD-USR-045 Acceso a los datos desde Internet (2)
El sistema HUMSAT/DEMO debe permitir el acceso al mismo
sólo a los usuarios autorizados.
HUMD-USR-050 Acceso a los datos desde Internet (3)
Los usuarios autorizados que accedan al sistema solamente
podrán obtener datos e información acerca los sensores que
ellos mismos hayan desplegado.
HUMD-USR-055 Acceso a los datos desde Internet (4)
Todos los datos que se recojan de los sensores deben de ser
accesibles a través de las instalaciones UVIGO-DSF.
HUMD-USR-060 Registro de usuarios (1)
Los usuarios pedirán su registro en el sistema a través de
Internet.
HUMD-USR-070 Registro de usuarios (2)
UVIGO autorizará el acceso de los usuarios registrados co-
rrectamente al sistema.
HUMD-USR-080 Revocación de usuarios (1)
UVIGO revocará el acceso de dichos usuarios al sistema de
acuerdo con los términos que se especifiquen en el acuerdo
de licencia de usuario para la utilización del mismo.
HUMD-USR-090 Registro de sensores (1)
Los sensores desplegados por usuarios autorizados deben
registrarse en el sistema.
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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HUMD-USR-100 Registro de usuarios (2)
UVIGO proveerá un identificador de sensor único
(SENSOR_ID) al usuario una vez que haya finalizado
adecuadamente el proceso de registro de dicho sensor.
NOTA: El identificador del sensor se utilizará para rellenar el
campo SENSOR_ID de las tramas generadas por dicho sen-
sor, según la especificación de la interfaz SSI en el documento
[60].
HUMD-USR-110 Tiempo de almacenamiento de los datos
Las instalaciones UVIGO-DSF deben proveer acceso a los
datos recogidos de los sensores durante 7 días.
HUMD-USR-120 Borrado de datos de usuario
Los datos de los usuarios deben ser borrados de las insta-
laciones UVIGOD-DSF después de que UVIGO reciba una
petición de dicho usuario para que se elimine esa información.
HUMD-USR-130 Máxima longitud de datos de sensores
La longitud de los datos incluida por los sensores en los men-
sajes enviados al satélite HUMSAT/DEMO debe ser menor de
32 bytes.
HUMD-USR-140 Archivo de los datos DDD
Los datos generados en órbita por las medidas de la dosis
DDD se archivarán en las instalaciones UVIGO-DSF.
HUMD-USR-150 Acceso a los datos DDD
El usuario de INTA recogerá los datos DDD de las instalacio-
nes UVIGO-DSF a través de Internet.
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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RENDIMIENTO
HUMD-PER-010 Niveles de prioridad
Los datos generados por los sensores serán tratados por
una base igualitaria, sin que se dé prioridad a ninguno de los
usuarios autorizados del sistema.
HUMD-PER-020 Rendimiento de las comunicaciones
Las comunicaciones con los sensores se proveerán basán-
dose en una política best effort (mejor servicio posible, sin
restricciones).
HUMD-PER-060 Comunicaciones en tiempo real
El sistema HUMSAT/DEMO no se debe diseñar para proveer
servicios de comunicaciones en tiempo real.
HUMD-PER-070 Retardo máximo para los datos de usuario
El sistema HUMSAT/DEMO no garantizará una cota máxima
para el tiempo que pasa desde que el satélite HUMSAT/DEMO
recoge datos desde un sensor, hasta que estos datos pueden
ser descargados por el usuario asociado.
HUMD-PER-080 GAP máximo para los sensores
No se garantizará un GAP máximo para la cobertura de co-
municaciones de los sensores.
HUMD-PER-090 Obtención de datos DDD
La adquisición de datos DDD se debe llevar a cabo siempre
que sea posible, sin interferir en el funcionamiento normal del
satélite.
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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SERVICIO
HUMD-SRV-010 Cobertura de comunicaciones
El sistema HUMSAT/DEMO debe proveer una cobertura de
comunicaciones vía satélite global a los sensores compatibles.
HUMD-SRV-020 Implementación del servicio Sensor-TO-User (S2U)
El sistema HUMSAT/DEMO debe transportar datos desde
los sensores hasta los usuarios autorizados que los tengan
registrados.
HUMD-SRV-050 Implementación del servicio User-TO-Sensor (U2S)
El sistema HUMSAT/DEMO no implementará este servicio.
HUMD-SRV-060 Jamming
Los elementos del sistema HUMSAT/DEMO no causarán jam-
ming intencionado a otros sistemas.
HUMD-SRV-070 Interferencias
Los elementos del sistema HUMSAT/DEMO no causarán in-
terferencias a otros sistemas.
HUMD-SRV-080 Tiempo medio de restauración (Mean Time-TO-Restore,
MTTR)
El sistema HUMSAT/DEMO no se diseñará para garantizar
un tiempo MTTR en caso de fallo.
IMPLEMENTACIÓN
HUMD-IMP-010 Utilización de la red GENSO
El sistema HUMSAT/DEMO debe permitir la utilización de la
red GENSO de estaciones terrenas para comandar el satélite.
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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HUMD-IMP-030 Autonomía del segmento espacio
El sistema HUMSAT/DEMO debe diseñarse de tal forma que
para garantizar la supervivencia del mismo, no se requiera
intervención de los operadores desde Tierra durante 7 días.
HUMD-IMP-050 Validación funcional y requisitos de verificación
El desarrollo del sistema HUMSAT/DEMO debe permitir rea-
lizar gradualmente la validación de las funcionalidades y la
verificación de los requisitos asociados.
HUMD-IMP-060 Flexibilidad del sistema
El diseño del sistema HUMSAT/DEMO no se debe realizar
para permitir futuras mejoras o desarrollos basados en él.
HUMD-IMP-070 Regulaciones de órbita y frecuencia
El sistema HUMSAT/DEMO cumplirá con todas las normativas
y regulaciones internacionales y nacionales referentes a la
utilización de la órbita y frecuencias asignadas.
HUMD-IMP-080 Generación de debris
El sistema HUMSAT/DEMO no generará debris espacial, se-
gún los criterios que se establecen en el documento del IADC
[65].
HUMD-IMP-110 Uso de COTS
El diseño del sistema HUMSAT/DEMO debe basarse en la
utilización de dispositivos COTS comerciales.
HUMD-IMP-120 Cargas útiles adicionales
El satélite del sistema HUMSAT/DEMO no debe acomodar
cargas útiles adicionales.
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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HUMD-IMP-130 Uso de las bandas de frecuencia amateur
El sistema HUMSAT/DEMO debe utilizar las bandas amateur
de radio para las comunicaciones entre satélite, instalaciones
terrenas y sensores.
HUMD-IMP-140 Privacidad de los datos de telemetría
Los formatos para decodificar la telemetría transmitida por el
satélite HUMSAT/DEMO deben estar disponibles públicamen-
te.
NOTA: Esto también incluye los formatos de los mensajes de
los sensores y de estado del satélite generados a bordo.
NOTA: Los usuarios que desarrollen sensores serán los
responsables de publicar los formatos de los mensajes que
intercambian con ellos.
SEGURIDAD
HUMD-SEC-010 Almacenamiento de datos
El sistema HUMSAT/DEMO proveerá integridad y seguridad
de acceso a los datos almacenados.
HUMD-SEC-011 Comunicaciones por Internet
El sistema HUMSAT/DEMO proveerá integridad y seguridad
de acceso en el transporte de datos a través de Internet.
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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HUMD-SEC-012 Comunicaciones con los sensores
El sistema HUMSAT/DEMO no proveerá ni integridad ni se-
guridad de acceso en el enlace de comunicaciones entre el
satélite HUMSAT/DEMO y los sensores desplegados.
NOTA: Los usuarios pueden incluir estas funcionalidades en
caso de que sean necesarias como parte de la codificación
de los mensajes de sus sensores.
HUMD-SEC-013 Comunicaciones con el satélite HUMSAT/DEMO
El sistema HUMSAT/DEMO no proveerá integridad ni segu-
ridad de acceso en el enlace de comunicaciones entre el
satélite HUMSAT/DEMO y las instalaciones de segmento te-
rreno.
HUMD-SEC-020 Autorización de sensores
UVIGO proveerá la autorización a los nuevos sensores que
se añadan al sistema.
HUMD-SEC-030 Licencia y términos de uso
UVIGO proveerá la información necesaria acerca de la licen-
cia y los términos de uso del servicio prestado.
HUMD-SEC-050 Seguridad en el almacenamiento de datos
La interfaz para que los usuarios accedan a los datos del
sistema a través de Internet, implementará un control de ac-
ceso de tal manera que solo los usuarios autorizados podrán
acceder a los datos de sus propios sensores.
(Continúa en la página siguiente) =⇒
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HUMD-SEC-060 Seguridad en la transferencia de datos
La interfaz para que los usuarios accedan a los datos del
sistema a través de Internet, implementará mecanismos de
seguridad para proveer integridad y privacidad en los datos
intercambiados.
OPERACIÓN
HUMD-OP-020 Almacenamiento de datos
Los datos recogidos por el satélite HUMSAT/DEMO deben
almacenarse en el satélite por un período de 7 días.
HUMD-OP-040 Comunicaciones por Internet
El satélite HUMSAT/DEMO debe ejecutar de forma autóno-
ma las acciones programadas a través de los telecomandos
recibidos desde el segmento terreno.
HUMD-OP-060 Comunicaciones con los sensores
El personal de operaciones del sistema HUMSAT/DEMO de-
be consistir en un equipo que opere en tiempo de trabajo
canónico, excepto en el caso de condiciones críticas.
Tabla 7.1: Requisitos de la misión HUMSAT/DEMO.
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7.3. Adaptación del sistema XaTcobeo
Por lo expuesto en la definición de la misión, el sistema HUMSAT/DEMO
debe diseñarse como una adaptación del sistema XaTcobeo. Esto implica
que el punto de partida para el proyecto es la modificación de dicha arqui-
tectura con el objetivo de incluir aquellos elementos del sistema nuevo que
sean necesarios. En la figura 7.1, que ilustra el concepto de esta misión, se
incluyen una serie de elementos arquitectónicos a desarrollar desde cero
y otro conjunto de elementos que pertenecen al sistema XaTcobeo y cuya
implementación debe ser adaptada para poder funcionar correctamente
dentro del nuevo sistema:
Elementos nuevos a desarrollar específicamente para el sistema
HUMSAT/DEMO:
• Instalaciones UVIGO-DSF, que formarán parte del segmento
terreno.
• Carga útil HUMSAT Payload (HUMPL), que deberá ser incluida
en la plataforma del satélite HUMSAT/DEMO.
• Sensores de test para las pruebas del sistema una vez esté
desplegado.
Elementos del sistema XaTcobeo para adaptar al sistema HUM-
SAT/DEMO:
• Software embarcado en el satélite XaTcobeo, para adaptarse a
la nueva misión y a la nueva carga útil incluida.
• Estación terrena que permita operar el nuevo satélite e inter-
cambiar información con las nuevas instalaciones UVIGO-DSF
de segmento terreno.
El satélite XaTcobeo y el segmento terreno de control asociado, ya
incluían la carga útil RDS (Radiation Dose Sensor o sensor de dosis de
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radiación) y todos los elementos de soporte asociados, con lo cual esta
carga útil ya está incluida y soportada en el sistema base.
La implementación del modo de comunicaciones “USER” incluye el
diseño de las nuevas infraestructuras de segmento terreno para realizar
dicha comunicación con el satélite. Además, para llevar a cabo los tests de
validación de este modo nuevo de comunicaciones, se requiere modificar
las infraestructuras de segmento terreno para que provean este soporte.
Las instalaciones USER-GSF específicas del segmento terreno de cada
usuario, serán diseñadas por la UVIGO para cada usuario en concreto.
Por lo tanto, el diseño e implementación de las mismas, reside fuera del
ámbito de este proyecto.
Por lo tanto, los elementos de la lista anterior son los que se deberán
modificar en el diseño del sistema base para obtener las funcionalidades
requeridas por el sistema HUMSAT/DEMO.
7.4. Arquitectura del sistema
Como la base para este sistema es el sistema XaTcobeo, se puede
definir directamente una arquitectura simplemente incluyendo las modi-
ficaciones antes identificadas. La definición base del sistema XaTcobeo
utilizada en esta sección, se puede consultar en [44]. En términos de
funciones, el sistema HUMSAT/DEMO será capaz de:
Gestionar los sensores unidireccionales desplegados.
Transportar los datos generados por estos sensores mediante la
utilización de un único satélite.
Permitir a los usuarios acceder a los datos de sus sensores obtenidos
por el sistema.
Por todo ello, el sistema HUMSAT/DEMO debe componerse de:
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Un segmento espacio basado en la utilización de un satélite único de
tipo CubeSat (HUMSAT/DEMO). Este satélite se basará en el satélite
XaTcobeo, sobre el que se realizarán las modificaciones pertinentes
para adaptar las funcionalidades del mismo, a las nuevas requeridas.
Un segmento terreno compuesto de:
• Una estación de control terrena localizada en la UVIGO, que re-
cibe el nombre de UVIGO-GSF (UVIGO Ground Station Facility
o Instalaciones de la Estación Terrena UVIGO).
• Unas instalaciones adicionales para el almacenamiento y dis-
tribución de datos que también se localizarán en la UVIGO.
Éstas reciben el nombre de UVIGO-DSF (UVIGO Data Stora-
ge Facility o Instalaciones de Almacenamiento de Datos de la
UVIGO).
• Instalaciones específicas no obligatorias para la recolección de
los datos de los sensores directamente donde lo especifiquen
los usuarios. Éstas reciben el nombre de USER-GSF (User
Ground Station Facilities o Instalaciones de la Estación Terrena
de Usuario).
Un segmento usuario compuesto por:
• Los sensores que los usuarios hayan desplegado.
• Las instalaciones de los usuarios para acceder a los datos
recogidos por el sistema a través de una interfaz basada en
Internet.
En la figura 7.2 se esquematiza la arquitectura aquí expuesta. Las
interfaces que se muestran en la misma, se definen entre estos elementos
y serán explicadas en la sección 7.4.1. En dicha figura, las interfaces cuya
definición es heredada de XaTcobeo, tienen una etiqueta con el nombre
“XaTcobeo” puesta a tal efecto. Se pueden distinguir perfectamente los
dos métodos de acceso que se permiten a los usuarios, ya sea directo al
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satélite a través de sus propias instalaciones USER-GSF o mediante de
los servicios que provee UVIGO-DSF a través de Internet.
Figura 7.2: Arquitectura del sistema HUMSAT/DEMO.
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7.4.1. Interfaces de nivel de sistema
Entre los segmentos identificados en la sección anterior, se definen
las siguientes interfaces de comunicación:
Interfaz SSI, de comunicación entre los sensores y los satélites tal
y cómo se define en el documento [60] y en el apéndice E. En este
caso, sólo se implementa el servicio S2U de comunicaciones de
sensores a usuarios.
Interfaz SGI, de comunicación entre el segmento terreno y el satélite.
Es una interfaz de RF cuyo objetivo principal es permitir la operación
remota del satélite y la obtención de información del mismo. Esta
interfaz se basará en la definición existente para la misma interfaz en
el sistema XaTcobeo (véase el documento del proyecto XaTcobeo
[108]), incluyendo las modificaciones necesarias para realizar la
operación de las nuevas funcionalidades.
Interfaz USI (User-Spacecraft Interface o Interfaz entre Usua-
rios y Satélites), una interfaz de radio-frecuencia que se utilizará
para permitir el acceso de los usuarios directo al satélite, con el
objetivo de que estos descarguen en sus propias instalaciones los
datos de los sensores que dicho satélite ha conseguido. Esta interfaz
se define en el documento de diseño [109].
Interfaz User-DSF (User-Data Storage Facility Interface o Inter-
faz entre Usuarios y las Instalaciones de Almacenamiento de
Datos, que es una interfaz basada en Internet para permitir el ac-
ceso de los usuarios a los datos recogidos por el sistema de sus
sensores. La definición de esta interfaz así como la manera de
acceder a estos servicios se incluye en el documento de diseño
[109].
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7.4.2. Segmento espacio
7.4.2.1. Árbol funcional
En esta sección se define la arquitectura funcional para el satélite
HUMSAT/DEMO, que se esquematiza en la figura 7.3. En dicha figura,
para cada subsistema funcional identificado, se definen una serie de
categorías que ayudan a la hora de definir las funciones que cada uno
de dichos subsistemas lleva a cabo. Estas funciones se identifican a
continuación, en una lista en la que aparecen asociadas a un identificador.
Este identificador se utilizará más adelante para relacionarlas con el
elemento de configuración que las implementará físicamente.
Subsistema de comunicaciones (COMMS), que es el responsable
de llevar a cabo las comunicaciones con el segmento terreno del
sistema. Sus funcionalidades principales se definen de acuerdo a
las categorías siguientes:
• Comunicaciones SC-GS, categoría compuesta de las siguien-
tes funciones:
◦ COMMS-1 El subsistema COMMS recibirá tramas de tele-
comando desde el segmento terreno.
◦ COMMS-2 El subsistema COMMS enviará tramas de tele-
metría al segmento terreno.
◦ COMMS-3 El subsistema COMMS proveerá datos de esta-
do interno al subsistema de control del satélite (subsistema
OBDH).
◦ COMMS-4 El subsistema COMMS enviará las tramas de te-
lemetría recibidas desde el segmento terreno al subsistema
OBDH.
◦ COMMS-10 El subsistema COMMS enviará las tramas
de telecomando recibidas desde el segmento terreno al
subsistema OBDH.
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◦ COMMS-5 El subsistema COMMS incluirá una antena de
UHF para establecer la comunicación con el segmento
terreno.
◦ COMMS-6 El subsistema COMMS medirá la tensión en la
batería del subsistema de potencia del satélite (subsistema
POWER).
◦ COMMS-8 El subsistema COMMS establecerá un enlace
de comunicaciones fiable con el segmento terreno, inde-
pendientemente de la actitud del satélite.
◦ COMMS-9 El subsistema COMMS permitirá a la carga útil
HUMSAT (HUMPL) enviar datos a través de su antena de
UHF.
• Localización y seguimiento del satélite:
◦ COMMS-7 El subsistema COMMS implementará la capaci-
dad de enviar tramas de beacon autónoma y periódicamen-
te hacia el segmento terreno, con el objetivo de facilitar la
localización y el seguimiento del satélite.
Subsistema de Potencia (POWER), que será el responsable de la
generación, almacenamiento y gestión de la potencia a bordo del
satélite. Sus funcionalidades principales se encuentran englobadas
en las siguientes categorías:
• Generación de potencia:
◦ POWER-1 El subsistema POWER generará energía eléc-
trica a través de un conjunto de paneles solares.
◦ POWER-2 El subsistema POWER medirá la corriente y el
voltaje de cada uno de los paneles solares utilizados.
◦ POWER-3 El subsistema POWER medirá la temperatura
de cada uno de los paneles solares utilizados.
• Almacenamiento de potencia:
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◦ POWER-4 El subsistema POWER almacenará la energía
eléctrica generada en un conjunto de baterías.
◦ POWER-5 El subsistema POWER permitirá la carga de
baterías desde el exterior del satélite.
◦ POWER-6 El subsistema POWER medirá la temperatura
de la batería.
• Gestión de potencia:
◦ POWER-7 El subsistema POWER generará y almacenará
la energía eléctrica de forma autónoma, esto es, sin la
necesidad de que otros subsistemas intervengan en este
proceso.
◦ POWER-8 Los componentes del subsistema POWER pro-
veerán datos de su estado interno de funcionamiento (hou-
sekeeping data) al subsistema OBDH.
◦ POWER-9 El subsistema POWER permitirá al subsistema
OBDH reiniciar el conjunto completo de lineas de alimenta-
ción, a través de un comando interno del satélite definido a
tal efecto.
◦ POWER-10 El subsistema POWER permitirá al subsistema
OBDH reiniciar cada una de las líneas de alimentación inde-
pendientemente de las restantes, a través de un comando
interno del satélite definido a tal efecto.
◦ POWER-11 El subsistema POWER proveerá mecanismos
para permitir reiniciar su configuración en caso de que se
detecte un funcionamiento inadecuado.
◦ POWER-12 El subsistema POWER detendrá la carga de
las baterías una vez se alcance el valor máximo de su
capacidad que permite la operatividad de las mismas.
◦ POWER-13 El subsistema POWER detendrá la descarga
de las baterías una vez se alcance el valor mínimo de su
capacidad que permite la operatividad de las mismas.
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• Distribución de potencia:
◦ POWER-14 El subsistema POWER implementará dos lí-
neas de alimentación reguladas en tensión a 3.3V y 5V al
resto de componentes del satélite.
◦ POWER-15 El subsistema POWER implementará una li-
nea de alimentación no regulada en tensión al resto de
componentes del satélite.
◦ POWER-16 El subsistema POWER acondicionará la poten-
cia que provee al resto de componentes del satélite.
◦ POWER-17 El subsistema POWER permitirá el acceso ex-
terno para alimentar de forma directa las lineas de tensión
que este subsistema provee al resto de los componentes
del satélite. No se utilizará energía eléctrica que provenga
de las baterías ni de los paneles solares mientras dure esta
alimentación externa.
◦ POWER-18 El subsistema POWER proveerá un mecanis-
mo para conectar y desconectar las líneas de alimentación
que implementa para el resto del satélite.
◦ POWER-22 El subsistema POWER proveerá un mecanis-
mo externo para conectar y desconectar la batería del resto
del satélite.
◦ POWER-19 El subsistema POWER debe empezar a su-
ministrar energía eléctrica al resto del satélite una vez se
haya detectado la eyección del CubeSat.
◦ POWER-20 El subsistema POWER medirá la corriente en
todas las líneas de alimentación que provea al resto del
satélite.
◦ POWER-21 El subsistema POWER implementará meca-
nismos de protección por sobrecorriente en todas y cada
una de las líneas de alimentación.
Subsistema estructural (STRUCT), subsistema responsable de
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proveer soporte mecánico al resto de los componentes del satélite.
Sus funcionalidades se han identificado dentro de las siguientes
categorías:
• Soporte mecánico:
◦ STRUCT-1 El subsistema STRUCT proveerá soporte me-
cánico a todas las placas electrónicas embarcadas en el
satélite.
◦ STRUCT-2 El subsistema STRUCT proveerá soporte me-
cánico al despliegue de la antena del subsistema COMMS.
◦ STRUCT-3 El subsistema STRUCT incluirá la protección
contra la radiación basada en placas de aluminio, que re-
cubrirán todas las caras externas de la estructura.
◦ STRUCT-4 El subsistema STRUCT proveerá soporte me-
cánico a los elementos del subsistema THERMAL.
• Acceso externo:
◦ STRUCT-5 El subsistema STRUCT implementará el meca-
nismo de detección de la eyección del satélite.
◦ STRUCT-6 El subsistema STRUCT permitirá el acceso físi-
co al conmutador de RBF (Remove Before Flight o Quitar
Antes de Volar) que implementa el subsistema OBDH.
◦ STRUCT-7 El subsistema STRUCT permitirá el acceso fí-
sico al mecanismo de detección de estado de depuración
que implementa el subsistema OBDH.
◦ STRUCT-8 El subsistema STRUCT permitirá el acceso físi-
co al conector para el equipamiento de soporte en Tierra
que implementa el subsistema OBDH.
Subsistema de control térmico (THERMAL), que será responsa-
ble de garantizar la supervivencia térmica del conjunto de los ele-
mentos del satélite. Sus funcionalidades principales se han definido
a través de las siguientes categorías funcionales:
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• Supervivencia térmica:
◦ THERMAL-1 El subsistema THERMAL proveerá un am-
biente térmico adecuado para garantizar el funcionamiento
de todos los elementos del satélite dentro de los márgenes
y con las variaciones de temperatura acordadas.
◦ THERMAL-2 El subsistema THERMAL permitirá el control
y la monitorización de la temperatura en los elementos que
sea necesario.
Subsistema de gestión de datos embarcado (OBDH) que llevará
a cabo las funciones principales de control del comportamiento del
satélite y de comunicación entre los elementos que lo componen.
Sus funcionalidades se han definido más detalladamente en las
siguientes categorías:
• Funcionamiento y control del satélite:
◦ OBDH-1 El subsistema OBDH controlará el funcionamiento
general del satélite en los estados de funcionamiento inter-
nos: INIT, SAFE, NOMINAL, COMMS, USER y HUMSAT.
◦ OBDH-2 El subsistema OBDH coordinará el funcionamien-
to de los componentes que implementen los subsistemas
en los estados de funcionamiento internos: INIT, SAFE,
NOMINAL, COMMS, USER y HUMSAT.
◦ OBDH-3 El subsistema OBDH monitorizará, controlará y
comandará todos los subsistemas y cargas útiles del satéli-
te.
◦ OBDH-4 El subsistema OBDH gestionará los fallos de hard-
ware detectables.
◦ OBDH-5 El subsistema OBDH procesará los telecomandos
recibidos desde el segmento terreno.
◦ OBDH-6 El subsistema OBDH generará la programación
de tareas a ejecutar, de acuerdo con su funcionamiento
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interno y con las peticiones de operación contenidas en los
telecomandos recibidos desde el segmento terreno.
◦ OBDH-7 El subsistema OBDH detectará el estado de de-
puración del satélite.
◦ OBDH-18 El subsistema OBDH proveerá datos acerca de
su estado de funcionamiento (housekeeping data).
◦ OBDH-20 El subsistema OBDH gestionará el despliegue
de los elementos desplegables incorporados al satélite.
◦ OBDH-21 El subsistema OBDH detectará si cada uno de
los elementos desplegables ha sido desplegado satisfacto-
riamente o no.
• Soporte hardware:
◦ OBDH-8 El subsistema OBDH proveerá soporte para el
almacenamiento adecuado del tiempo de a bordo.
◦ OBDH-9 El subsistema OBDH proveerá soporte para las
comunicaciones internas del satélite; es decir, implementa-
rá el bus de comunicaciones principal interno del satélite.
◦ OBDH-10 El subsistema OBDH proveerá el soporte hard-
ware para el almacenamiento interno de los datos genera-
dos por las cargas útiles y por los subsistemas.
◦ OBDH-11 El subsistema OBDH proveerá el soporte hard-
ware para la ejecución del software embarcado.
◦ OBDH-17 El subsistema OBDH implementará un reloj de
tiempo real que provea una referencia temporal a los ele-
mentos del satélite.
• Control externo:
◦ OBDH-12 El subsistema OBDH implementará el conmuta-
dor RBF que permite aislar la batería mientras el satélite
se encuentra en Tierra.
◦ OBDH-13 El subsistema OBDH implementará un conector
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de dos pines que permite indicar externamente si el satélite
se encuentra en modo depuración o no.
◦ OBDH-14 El subsistema OBDH implementará un puerto de
acceso externo para permitir al equipamiento de soporte
de Tierra controlar el satélite de forma externa.
◦ OBDH-19 El subsistema OBDH proveerá acceso externo
que permita aislar la batería del resto del satélite, incluso en
caso de que el conmutador de RBF se haya desconectado.
Carga útil HUMSAT (HUMPL), una carga útil que implementa el
servicio de comunicaciones S2U con sensores unidireccionales a
través de la interfaz SSI. Las funcionalidades asociadas a esta carga
útil se definen en las categorías siguientes:
• Comunicaciones sensor-satélite:
◦ HUMPL-1 La carga útil HUMPL cumplirá todos los requisi-
tos de la interfaz SSI para la comunicación con sensores
unidireccionales, según la definición de dicha interfaz en el
documento [60].
◦ HUMPL-2 La carga útil HUMPL recibirá datos de los sen-
sores desplegados por los usuarios.
◦ HUMPL-3 La carga útil HUMPL proveerá datos acerca de
su estado interno de funcionamiento (housekeeping data).
◦ HUMPL-4 La carga útil HUMPL estimará el error Doppler
sobre la frecuencia de recepción de los mensajes enviados
por los sensores.
Carga útil RDS (RDS), es la segunda carga útil que permite cum-
plir con la misión adicional de medir la dosis de radiación recibida
por la electrónica embarcada. Sus funciones se identifican en las
categorías siguientes:
• Adquisición de datos:
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◦ RDS-1 La carga útil RDS medirá la dosis total acumulada
DDD (Damage Displacement dose).
◦ RDS-2 La carga útil RDS añadirá un sello temporal (times-
tamp) a cada una de las medidas realizadas sobre dicha
dosis.
7.4.2.2. Árbol de producto
El árbol de producto para el satélite HUMSAT/DEMO contiene todos
los elementos de configuración que son necesarios para implementar las
funcionalidades asociadas a cada subsistema por el árbol de funciona-
lidades (véase la figura 7.3). En la figura 7.4, se identifican todos estos
elementos de configuración y se relacionan con los subsistemas de los
que implementan una o más funciones. Hay que tener en cuenta que,
a la hora de implementar físicamente las funciones identificadas, no se
podrá establecer una relación en la que los elementos de configuración
que se puedan fabricar y ensamblar, implemente sólo funciones de un
subsistema único. De esta manera, la mayor parte de los elementos de
configuración, implementarán las funciones de un subsistema único princi-
palmente y, además, complementarán a éstas implementando funciones
de otros subsistemas.
Esta asociación entre los elementos del árbol de producto y de fun-
cionalidades se llama “mapeado funcional”. Este mapeado funcional se
define específicamente a continuación:
Subsistema de comunicaciones (COMMS):
• COMMS/TTC (radio principal de comunicaciones): COMMS-
1, COMMS-2, COMMS-3, COMMS-4, COMMS-6, COMMS-7,
COMMS-8, COMMS-10, THERMAL-2.
• COMMS/ANT (antena de comunicaciones): COMMS-5,
COMMS-8.
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Figura 7.3: Árbol funcional para el satélite HUMSAT/DEMO.
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• COMMS/AFN (Antenna Feeding Network o Red de Alimen-
tación de la Antena): COMMS-5, COMMS-8, COMMS-9, OBDH-
19, OBDH-20
Subsistema de potencia (POWER):
• POWER/EPS (Electric Power Subsystem o Subsistema de
Potencia Eléctrica1: POWER-2, POWER-4, POWER-5,
POWER-6, POWER-7, POWER-8, POWER-9, POWER-10,
POWER-11, POWER-12, POWER-13, POWER-14, POWER-15,
POWER-16, POWER-17, POWER-18, POWER-19, POWER-20,
POWER-21, POWER-22, THERMAL-1, THERMAL-2, COMMS-
6.
• POWER/SOLAR (array de paneles solares): POWER-1,
POWER-2, POWER-3, THERMAL-2.
• POWER/BATTERY (baterías): POWER-4, THERMAL-1,
THERMAL-2.
Subsistema estructural (STRUCT):
• STRUCT/INT+STRUCT/EXT (estructura CubeSat compatible):
STRUCT-1, STRUCT-4, STRUCT-5, STRUCT-6, STRUCT-7,
STRUCT-8.
• STRUCT/DEPLOY (conmutador de detección de despliegue):
STRUCT-5.
• STRUCT/SHIELD (blindaje protector): STRUCT-3, STRUCT-
6, STRUCT-7, STRUCT-8.
• STRUCT/ADYM (despliegue de antena): STRUCT-2, OBDH-
20.
1A pesar de ser un elemento de configuración, se utiliza la nomenclatura utilizada
directamente por el fabricante de este componente que lo llama subsistema en vez de
elemento de configuración.
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Subsistema térmico (THERMAL):
• THERMAL/PASSIVE (elementos pasivos térmicos): THERMAL-
1.
Subsistema de control embarcado (OBDH):
• OBDH/OBC (ordenador embarcado): OBDH-3, OBDH-4,
OBDH-8, OBDH-9, OBDH-10, OBDH-11, OBDH-12, OBDH-13,
OBDH-14, OBDH-18.
• OBDH/OBSW (software embarcado): OBDH-1, OBDH-2,
OBDH-3, OBDH-4, OBDH-5, OBDH-6, OBDH-7, RDS-2.
• OBDH/RTC (reloj en tiempo real): OBDH-17.
Carga útil HUMSAT (HUMPL):
• HUMPL/RADIO (radio de la carga útil): HUMPL-1, HUMPL-2,
HUMPL-3, HUMPL-4.
Carga útil RDS (RDS):
• RDS/BOARD (carga útil RDS): RDS-1.
El árbol de producto es una estructura donde los elementos de confi-
guración se relacionan a través de los 4 niveles siguientes de ensamblaje:
Nivel 1: sistema (SYS) que se define como un conjunto integrado de
ensamblajes que cumplen con la misión HUMSAT/DEMO definida.
Nivel 2: ensamblaje (ASSY), un conjunto de uno o más subensam-
blajes.
Nivel 3: subensamblaje (SASSY) un conjunto integrado de compo-
nentes que comprometen una parte física definida de un ensamblaje.
Nivel 4: componente (COMP) un elemento que se puede fabricar
y especificar individualmente. Además, éste no puede ser descom-
puesto en elementos de configuración de menor entidad.
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La representación de todos estos elementos de configuración en el
árbol de producto se presenta en las figuras 7.5 (ensamblaje interno del
satélite) y 7.6 (ensamblaje externo del satélite). El árbol del ensamblaje
interno del satélite contiene a todos aquellos elementos que se encuentran
dentro de la estructura externa del satélite: tarjetas electrónicas, cableado
interno y chasis interno estructural que provee soporte mecánico a los
elementos anteriores. La estructura externa, actúa de interfaz con el
dispensador, sostiene los paneles, elementos desplegables y de acceso,
e integra internamente al ensamblaje interno. La unión de ambos árboles
forma el árbol de producto completo del satélite.
La asociación de los componentes en subensamblajes, los subensam-
blajes en ensamblajes y éstos últimos en el sistema final, representa un
punto de partida para definir el proceso de ensamblaje; definición que se
llevará a cabo por parte del equipo de integración posteriormente. Por
ello, en la figura 7.7 se representan todos estos elementos de configura-
ción del árbol de producto ensamblados formando el producto final del
satélite HUMSAT/DEMO. En esta representación, se aprecia mejor la
relación entre los ensamblajes externo e interno descrita en el párrafo
inmediatamente anterior.
7.4.3. Segmento terreno
Siguiendo los requisitos establecidos en [106], las recomendaciones
para el diseño del segmento terreno ECSS [40], el diseño base del seg-
mento terreno XaTcobeo del documento [110] y las modificaciones a
realizar en éste según la sección 7.3; se propone una arquitectura para el
segmento terreno del sistema HUMSAT/DEMO basada en el desarrollo de
las instalaciones siguientes:
UVIGO-GSF (UVIGO - Ground Station Facility o Instalaciones de
la Estación Terrena de la UVIGO), que estarán localizadas en la
UVIGO. El diseño de esta estación terrena se basará en el diseño de
la estación terrena para el sistema XaTcobeo y se adaptarán tantos
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Figura 7.4: Mapeado funcional para el satélite HUMSAT/DEMO.
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Figura 7.5: Árbol de producto, ensamblaje interno.
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Figura 7.6: Árbol de producto, ensamblaje externo.
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Figura 7.7: Árbol de producto, ensamblaje completo del sistema.
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componentes de la misma como sea posible. Ya que la interfaz de
comunicaciones con el satélite HUMSAT/DEMO se basa también en
la interfaz ya definida para la comunicación con el satélite XaTcobeo,
la mayor parte del equipamiento de comunicaciones será reutiliza-
ble en este nuevo sistema; siendo la mayor parte de los cambios
necesarios en el software de control y operaciones desarrollado
anteriormente. En concreto, los componentes del software de la es-
tación terrena (UVIGO-GSF-SW), se deberán modificar los listados
a continuación:
• UVIGO-GSF-SW/TNCDriver, que es el controlador de bajo ni-
vel (driver ) del TNC para establecer la comunicación con el
satélite. Ya que éste es heredado del sistema XaTcobeo, sim-
plemente se deberán incluir en el driver las modificaciones que
se requieran debido a las modificaciones que la nueva radio
embarcada (COMMS/TTC) pueda incluir.
• UVIGO-GSF-SW/PolDriver es el driver que permite monitorizar
el estado del sistema de control de polarización empleado
para recibir telemetría del satélite, independientemente de su
actitud. Como el satélite HUMSAT/DEMO también necesitará
de este sistema de control de la polarización, éste se hereda
directamente de XaTcobeo.
• UVIGO-GSF-SW/StationManager que es una aplicación que
detecta el hardware instalado, carga los drivers necesarios para
dicho hardware y actúa como interfaz entre éstos y los compo-
nentes software de las siguientes capas. Además, gestiona el
sistema de polarización configurándolo en función de los recur-
sos hardware disponibles. Esta aplicación no sufrirá cambios
respecto a la versión existente de XaTcobeo.
• UVIGO-GSF-SW/Protocol es una aplicación que define el in-
tercambio de tramas de datos entre el satélite y el segmento
terreno. Dicho intercambio se realiza de la misma manera para
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el satélite HUMSAT/DEMO y, por lo tanto, este componente
software tampoco sufre cambios.
• UVIGO-GSF-SW/Packet, una librería que define la estructura
de datos a nivel de trama intercambiable entre segmento terreno
y satélite. Se utiliza la misma que en XaTcobeo.
• UVIGO-GSF-SW/Process, una aplicación de adaptación entre
los datos de salida de protocolo y el componente UVIGO-GSF-
SW/GUI que utilizan los operadores para comandar el satélite.
Este proceso de adaptación es el mismo que para el sistema
XaTcobeo y, por lo tanto, tampoco sufre modificaciones.
• UVIGO-GSF-SW/TMTC, que es una librería software en la que
se definen los formatos de las estructuras de telecomando y
telemetría enviadas hacia o recibidas desde el satélite. Como
ciertos parámetros de la operación del satélite cambiarán, esta
librería también sufrirá ciertas modificaciones.
• UVIGO-GSF-SW/DAO, un elemento software que permite al-
macenar en disco los datos enviados hacia u obtenidos del sa-
télite. Como el componente que define las estructuras intercam-
biables entre Tierra y espacio cambia, los datos a almacenar
también y, por lo tanto, este componente de almacenamiento
también deberá ser adaptado. Además, este componente tiene
ahora que implementar la interfaz DSI (DAO-Storage Interface
o Interfaz entre DAO y el sistema de Almacenamiento), que
permite a las nuevas instalaciones UVIGO-DSF comunicarse
con UVIGO-GSF para obtener los datos a almacenar.
• UVIGO-GSF-SW/GUI que es el componente software que per-
mite implementar la interfaz gráfica de gestión de la estación
terrena y operación remota del satélite. Este es utilizado por
los operadores para comandar el satélite y, ya que la operación
de este nuevo satélite es diferente, este componente deberá
también ser adaptado a las nuevas especificaciones.
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UVIGO-DSF (UVIGO - Data Storage Facility o Instalaciones para
el Almacenamiento de Datos de la UVIGO), que se emplazarán
también en la UVIGO. Estas instalaciones no existen en el seg-
mento terreno XaTcobeo y, por lo tanto, se requerirá un diseño y
construcción nuevos para las mismas.
USER-GSF (USER - Ground Station Facility o Instalaciones de
la Estación Terrena del Usuario), que se emplazarán donde el
usuario lo requiera. Estas instalaciones se diseñarán y construirán
específicamente para cada usuario, bajo especificación de la UVIGO.
A mayores, se utilizan las aplicaciones externas desarrolladas por
terceros Orbitron[111] y STK [41]. La primera de ellas, se utiliza para
realizar el seguimiento y el ajuste Doppler de las radios del segmento
terreno durante el pase del satélite sobre la estación terrena. El STK
se utiliza como herramienta de simulación para predecir los pases y las
características de éstos sobre la estación terrena de la UVIGO.
Entre estas instalaciones de las que se compone el segmento terreno,
se establecen las siguientes interfaces para el intercambio de información
y coordinación de las mismas:
Interfaz DSI (UVIGO-GSF-SW/DAO-Storage Interface o Interfaz
entre UVIGO-GSF-SW y DAO-Storage), que es una interfaz a tra-
vés de la cual el software del segmento terreno intercambia informa-
ción de los sensores con el sistema de almacenamiento.
Esta arquitectura para el segmento terreno, las instalaciones que la
componen y la interacción entre ellas y con los restantes elementos del
sistema, se representa en la figura 7.8. En esta figura, se incluyen todos
los elementos software restantes que se heredan del sistema XaTcobeo y
que no hace falta modificar para el sistema HUMSAT/DEMO.
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Figura 7.8: Arquitectura del segmento terreno del sistema HUMSAT/DEMO.
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7.5. Gestión
Por lo establecido en las secciones 7.2 y 7.3, el desarrollo del sistema
HUMSAT/DEMO tiene como punto de partida el sistema XaTcobeo, con lo
que la gestión del sistema HUMSAT/DEMO se basará en la particulariza-
ción de la gestión propuesta para el proyecto XaTcobeo (véase documento
[112]) a los requisitos de misión específicos para este sistema. Esta adap-
tación de la gestión del sistema XaTcobeo al sistema HUMSAT/DEMO se
desarrollará en las secciones siguientes.
De estas estructuras de gestión, las referentes a la arquitectura del
sistema (árbol funcional y árbol de producto) ya se ha definido en la
sección 7.4. El resto de ellas, se definirán a continuación como parte del
proceso de gestión del proyecto.
7.5.1. Cadena de clientes y proveedores
Debido a la herencia recibida del proyecto XaTcobeo, la cadena de
clientes y proveedores que se utilizará en este proyecto será muy similar.
En la figura 7.9 se puede observar la definición que se hace de la misma,
se aprecia que la UVIGO es el responsable de todo el nivel de misión,
sistema y de la entrega de la mayoría de los componentes. Las especi-
ficaciones fluyen del nivel superior al nivel inferior de la cadena, siendo
la UVIGO la responsable de la definición de todas ellas. En dicho flujo de
especificaciones, a los proveedores de nivel inferior no sólo se les facilita
la especificación que necesitan para la definición de su entregable, sino
que también se les facilitan las especificaciones de niveles superiores, ya
que éstas han de ser aplicadas igualmente y no deben ser duplicadas en
las especificaciones de nivel inferior. Así se logra siimplificar el proceso de
actualización de la especificación completa del sistema. Este hecho no se
refleja en la figura, debido a la complejidad que esto supondría.
En esta cadena de clientes y proveedores, se puede observar que al-
gunos proveedores tienen asignada la entrega de ensamblajes completos
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Figura 7.9: Cadena de clientes y proveedores para el sistema HUMSAT/DEMO.
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y no de componentes individuales. Esto sucede cuando un conjunto de
componentes que, en principio, se especifican individualmente, pueden
fabricarse todos a través del mismo proveedor y realizar la integración
y validación de dicho ensamblaje completo a posteriori. Para el sistema
HUMSAT/DEMO, esto sucede con los entregables de los proveedores
INTA y UVIGO. En el caso de INTA, la placa de la carga útil RDS/BOARD
es fabricada por dicha institución, al igual que el ordenador embarca-
do (OBDH/OBC). Ambas placas se ensamblan una con otra, formando
un conjunto que recibe el nombre de sub-ensamblaje OBDH/BOARD y
que, por lo tanto, puede ser especificado de forma conjunta y entrega-
do de la misma manera. Para el proveedor UVIGO, sucede lo mismo
con el sub-ensamblaje HUMPL/BOARD, una placa electrónica en la que
se integran los elementos de configuración OBDH/RTC, COMMS/AFN y
HUMPL/RADIO; todos ellos a implementar por la UVIGO también.
7.5.2. Árbol de especificación
Las especificaciones definidas en las secciones anteriores se orga-
nizan en el árbol de especificación que se detalla en la tabla 7.2, en
donde se muestra la aplicabilidad de cada uno de los documentos de
especificación a cada uno de los entregables por proveedor definidos en
la sección 7.5.1. Este árbol de especificación es bastante reducido ya
que las especificaciones de cada uno de los elementos de configuración
involucrados non son demasiado grandes, por lo que se incluyeron casi
todas en documentos conjuntos. Así, la especificación del satélite contiene
la especificación de todos los elementos de configuración del satélite y
ésta será distribuida a los diferentes proveedores.
La configuración y las dimensiones físicas de los componentes, se de-
finen en el esquema de ensamblaje principal TAD (Top Assembly Drawing,
véase el documento [114]) y éste, a pesar de no ser una especificación
en toda regla, se añade al árbol de especificación por su relevancia. Ade-
más, estas dimensiones también se definen a base de requisitos y con
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PEPPOD/ICD[98] N N N N N N N N N N N
DNEPR/ICD[35] N N N N N N N N N N N
HUM/SSI-ICD[60] N
HUMD/MRD[106] N N N N N N N N N N N N
HUMD/SRD[43] N N N N N N N N N N N N
HUMD/ICD[113] N N N N N N N N N N N
HUMD/TAD[114] N N N N N N N N N N N
HUMD/SC-SPE[115] N N N N N N N N N N N
HUMD/GS-SPE[116] N
HUMD/TMTC-SPE[117] N N
XAT/PROTO-SPE[118] N N N
Tabla 7.2: Árbol de especificación para el sistema HUMSAT/DEMO
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diagramas específicos en el documento de control de interfaces general
del sistema (HUMD/ICD, véase el documento [113]).
El documento de definición de protocolo de XaTcobeo es aplicable
a este proyecto ya que el protocolo de comunicaciones entre el satélite
y el segmento terreno, sigue la misma definición que la que se realizó
para el satélite XaTcobeo. Sin embargo, las estructuras de datos que se
transmiten utilizando dicho protocolo (telecomandos y telemetrías) han
cambiado y, por lo tanto, se especifican a través de un documento nuevo
(HUMD/TMTC-SPE, véase el documento [117]) que es aplicable a los
elementos involucrados en dicho intercambio de información.
La especificacón del segmento terreno se realiza en un documento
único debido a que el proveedor de todo el segmento a excepción del com-
ponente UVIGO-GS-HW/TNC es la UVIGO. Además, es un componente
COTS que no requiere de modificaciones adicionales sobre el diseño que
ofrece el proveedor GomSpace. Por lo tanto, por sencillez y manejabilidad
de la documentación, se tomó la decisión de incluir toda la especificación
de dicho segmento en un documento único.
7.5.3. Árbol de trabajo
El árbol de trabajo aquí propuesto consta de una serie de WP’s (Work
Packages o Paquetes de Trabajo) que representan las tareas y objetivos
asocaiados a los equipos de trabajo para cada fase del proyecto. De esta
manera, se puede deducir que, para cada fase, algunos de los paquetes de
trabajo que aquí se proponen no tendrán tareas que realizar. Este concepto
se explica con un mayor nivel de detalle en la sección de planificación
(véase 7.5.4).
Los paquetes aquí propuestos, se explican de una manera general a
continuación. Si se desea consultar una descripción más detallada de los
mismos, se recomienda consultar [62] y [112].
Paquete de trabajo 10000 - Gestión de Proyecto, que tiene como
objetivo realizar la gestión, planificación, estimación de coste y ges-
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tión del riesgo asociada a este proyecto. A lo largo de las fases,
este paquete de trabajo ostenta las mayores responsabilidades a la
hora de realizar la toma de decisiones a nivel de sistema y misión.
Además, tiene un rol determinante al deber encargarse de tareas de
control como la gestión de la documentación y de la implementación
de las políticas de control de riesgo. Este paquete realizará estas
tareas de forma continuada, desde el comienzo hasta el final del
proyecto.
Paquete de trabajo 20000 - Ingeniería que se divide en los siguien-
tes paquetes de trabajo:
• Paquete de trabajo 21000 - Sistemas, que integra a una serie
de paquetes de trabajo que albergan las responsabilidades
principales en la definición de la misión y especificación del
sistema. Estas tareas las desarrollará principalmente durante
las fases iniciales del sistema, tras las cuales se mantendrá una
estructura mínima de este equipo para que siga dando soporte
a lo largo del proyecto.
• Paquete de trabajo 22000 - Verificación e Integración, que
se responsabiliza de la definición del proceso de verificación e
integración de todos los componentes entregables del sistema,
incluyendo los componentes del satélite y del segmento terreno.
Por lo tanto, la actividad principal de este paquete tendrá lugar
durante el final de la fase C, y las fases D y E. Además, en
este paquete de trabajo y debido a que se responsabiliza de
la definición del proceso de ensamblaje, se deben definir los
materiales necesarios para realizar el acabado final del mismo,
como pegamentos, pinturas... etc.
• Paquete de trabajo 23000 - Operaciones, un paquete de traba-
jo que tiene como objetivo desarrollar y ejecutar la metodología
de operaciones del sistema; esto es, cómo se debe operar el
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sistema una vez éste esté desplegado. Sus actividades comien-
zan, principalmente, durante la fase C, aunque, al igual que el
paquete anterior de integración, ya realiza tareas de definición
del concepto de operaciones a lo largo de la fase B. Su principal
actividad reside en las fase E+F, donde se encarga de llevar a
cabo la explotación y operación del sistema.
Paquete de trabajo 30000 - Satélite que alberga a todos los pa-
quetes de trabajo que desarrollan o controlan el desarrollo que un
proveedor realiza de alguno de los elementos de configuración ne-
cesarios para el satélite. Los paquetes de trabajo que se engloban
bajo este son los siguientes:
• Paquete de trabajo 31000 - Satélite base, que es el encargado
de coordinar el proceso de especificación, contratación y en-
trega de los elementos de configuración que son desarrollados
por proveedores externos a la UVIGO. Por lo tanto, la actividad
principal de este paquete de trabajo sucederá desde que se
comience la especificación de los elementos de configuración,
hasta que estos se hayan verificado e integrado en el modelo
de vuelo final del satélite.
• Paquete de trabajo 32000 - HUMSAT Payload, que es el res-
ponsable de llevar a cabo el diseño del ensamblaje HUM-
SAT/BOARD Sassy. Este ensamblaje incluye a los elementos
de configuración HUMSAT/RADIO, COMMS/AFN y OBDH/RTC.
Debido a la gran relación existente entre el desarrollo del ele-
mento de configuración HUMSAT/RADIO y los sensores de test,
este paquete de trabajo también se hará cargo del desarrollo y
fabricación de los mismos.
• Paquete de trabajo 33000 - Mecánica, responsable del diseño
y fabricación de ciertos elementos de configuración del subsis-
tema estructural; en concreto, responsable de los siguientes:
STRUCT/ADYM y STRUCT/SHIELD.
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• Paquete de trabajo 34000 - Software es el paquete de trabajo
responsable del diseño e implementación del software embar-
cado en el satélite (elemento de configuración OBDH/OBSW).
Paquete de trabajo 40000 - Segmento Terreno, que engloba a
todos aquellos paquetes de trabajo relacionados con el diseño y
construcción de las instalaciones de segmento terreno:
• Paquete de trabajo 41000 - Equipamiento e Instalaciones,
encargado del diseño, instalación y construcción de las instala-
ciones del segmento terreno para el sistema HUMSAT/DEMO
a nivel de equipamiento.
• Paquete de trabajo 42000 - Software, que es un paquete de
trabajo que se responsabilizará de la definición y del desarrollo
del software del segmento terreno.
En la tabla 7.3, se ilustra la relación entre los paquetes del árbol de tra-
bajo aquí definido y los elementos de configuración que cada uno de ellos
debe entregar. Esto ayuda a entender mejor las responsabilidades que
tiene cada uno de estos paquetes de trabajo a lo largo del proyecto. Hay
que pensar que estos entregables no son únicos, sino que dependiendo
de la filosofía de modelos (véase [63]) que defina el equipo de trabajo de
integracion y verificación (paquete de trabajo 23000), harán falta varios
entregables con diferentes grados de complejidad en relación al modelo
de vuelo final. A mayores de los entregables para los elementos de confi-
guración que se requieran, los paquetes de trabajo también tienen como
objetivo realizar las entregas de documentación que sean necesarias ya
que estas permiten coordinar el diseño y el trabajo de todos los equipos
involucrados en el proyecto (véase [62] y [112]).
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Figura 7.10: Árbol de trabajo para el sistema HUMSAT/DEMO.
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Tabla 7.3: Relación entre el árbol de trabajo y el árbol de producto.
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7.5.4. Planificación
La planificación para el sistema HUMSAT/DEMO se basa en el esque-
ma general propuesto en los stándarses ECSS, tal y como se explicó en el
capítulo 2.4. Las características del desarrollo de este sistema provocan
que el proceso de personalización de la planificación definida en los están-
dares ECSS, resulte en una planificación para el sistema HUMSAT/DEMO
bastante diferente. En este caso particular los siguientes puntos condicio-
nan la planificación del sistema:
La órbita objetivo está dentro de las analizadas en el análisis de
misión para el programa GEOID (véase sección 6) y la órbita del
satélite XaTcobeo es más exigente en términos de potencia, masa,
enlace y radiación.
El diseño del satélite XaTcobeo ya está cerrado y la sustitución de
su carga útil SRAD por la HUMSAT Payload es funcionalmente muy
similar. Además, a nivel de interconexión de componentes y arqu-
tiectura física (requirimientos de potencia eléctrica, masa, volumen
de datos generados e intercambiados, utilización de la antena), casi
no representa un impacto de cara al resto de los componentes, con
la única excepción del software embarcado (OBDH/OBSW).
Por esto, se asume que el diseño conceptual y preliminar se encuentra
cerrado y, por lo tanto, es factible definir una planificación que empiece en
una fase C estructurada en dos subfases:
Sub-fase C1: adaptación de componentes. Esta subfase se con-
cibe para llevar a cabo las adaptaciones requeridas por el diseño
base del sistema XaTcobeo y proponer una fase subsiguiente de va-
lidación e integración apropiada. Esta fase terminará con la revisión
del diseño que se llevará a cabo en el evento CDR-SS o CDR de
SubSistemas, en el cual se cerrará un diseño final ya de todos los
subsistemas, incluida la carga útil nueva (HUMPL).
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Sub-fase C2: diseño final del sistema En esta subfase, se pro-
cederá a finalizar el diseño del sistema con las adaptaciones que
sean necesarias. Durante esta fase, los diferentes componentes ya
habrán realizado una cualificación a nivel individual, teniendo en
cuenta que la mayoría de ellos ya habían sido cualificados para el
sistema XaTcobeo y que el diseño especificado para dicho sistema,
era el mismo que el especificado para HUMSAT/DEMO.
El resto de fases del proyecto se basarán en la línea base de fases
propuesta por los estándares ECSS, ejecutándose una fase D de cualifi-
cación e integración de un único modelo de vuelo. Tras esta fase D, este
modelo de vuelo se lanzará desde el satélite italiano UNISAT-5 y éste lo
inyectará en la órbita final donde empezará su fase de operaciones, ex-
plotación y desmantelamiento. Esta fase final del ciclo de vida del satélite
recibe el nombre de fase E+F, donde la reentrada natural del satélite en la
atmósfera, conducirán al desmantelamiento del mismo.
En la figura 7.11 se esquematiza la planificación desarrollada en el
proyecto HUMSAT/DEMO. Dicha planificación a base de fases y revisiones
de diseño se relaciona con la cadena de proveedores y consumidores
previamente establecida. Se puede observar como el papel de los provee-
dores de componentes es relativamente corto, ya que la mayoría de los
componentes que éstos van a desarrollar para este sistema, ya han sido
especificados a los mismos con anterioridad y actualmente se encuentran
volando en el satélite XaTcobeo.
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Figura 7.11: Planificación para el sistema HUMSAT/DEMO.
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7.6. Estado actual del proyecto
A fecha de Diciembre de 2012, el sistema HUMSAT/DEMO se encuen-
tra en su fase final de desarrollo, habiéndose realizado pruebas ya E2E
(End-To-End o Extremo-A-Extremo) y pruebas TLYF (Test Like-You-Fly o
Test Como-En-Vuelo) con resultados satisfactorios. Además, se ha llevado
a cabo una campaña de tests mecánicos de vibración en Francia y de ter-
movacío en Holanda, en las instalaciones de ESA en Noordwijk (ESTEC
- European Space TEchnology Centre o Centro de Tecnología Espacial
Europeo). En las últimas pruebas citadas, los problemas encontrados
durante la ejecución de las pruebas de termovacío fueron solucionadas
aplicando la metodología de análisis del caso raíz, tal y como se detalló
en la conferencia [5].
En la figura 7.12 se muestran una serie de fotografías tomadas durante
el desarollo del satélite del sistema HUMSAT/DEMO, empezando con una
foto del subensamblaje entregable HUMPL/BOARD SASSY (figura 7.12a).
Dicho subensamblaje incluye la carga útil HUMSAT (elemento de confi-
guración HUMPL/BOARD), la red de alimentación de antenas (elemento
de configuración COMMS/AFN) y el reloj en tiempo real (elemento de
configuración OBDH/RTC). Esta placa electrónica que cumple con las es-
pecificación PC-104 (véase [36]) según el estandard de facto asumido por
la comunidad de desarrolladores CubeSat. En la figura 7.12b se observa
el modelo CAD que se utilizó del satélite final durante la fase de pruebas
para llevar a cabo la especificación de las mismas. Por último en la figura
7.12c se ve el satélite en su configuración final de vuelo, montado sobre el
soporte mecánico durante las pruebas finales a las que se sometió.
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(a) Carga útil HUMSAT (HUMPL).
(b) Modelo CAD del CubeSat HUM-
SAT/DEMO.
(c) Satélite durante la integración montado en en su sopote mecánico.
Figura 7.12: Satélite HUMSAT/DEMO, desarrollo e integración.
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Es viable desarrollar un sistema de demostración de los conceptos de
operación descentralizada, utilización de CubeSats multimisión y opera-
ción de los sensores unidireccionales que cumplen con los requisitos de la
interfaz SSI, mediante la utilización de un CubeSat 1U y la reutilización de
gran parte de las infraestructuras y componentes del sistema XaTcobeo.
La reutilización de todos estos componentes, diseño e infraestructuras,
junto con la adecuación de la órbita a las exigencias de la que se utilizó
en el diseño del sistema XaTcobeo, permite concebir el comienzo de
este proyecto en fase C. Esto no rompe con las recomendaciones de los
estándares ECSS ya que esta planificación diferente es resultado de la
adecuación de la planificación base definida en dichos estándares, a los
requisitos de misión y particularidades del nuevo sistema.
Cabe destacar que la base para poder arrancar este proyecto en fase
C es la estructura y la organización que se adquieren al seguir los están-
dares ECSS. Sin ese punto de partida que establece la documentación
desarrollada, no sería posible determinar el conjunto de modificaciones
a realizar sobre el diseño base del proyecto anterior y, por lo tanto, el
proceso de desarrollo para el sistema HUMSAT/DEMO se alargaría en
exceso.

Capítulo 8
Síntesis de resultados
8.1. Resumen
En este capítulo, se describen las conclusiones más importantes que
se obtienen como resultado de lo expuesto en esta memoria (sección
8.2). Las conclusiones obtenidas al final de cada capítulo se recopilan a la
terminación del mismo y son específicas de los contenidos allí expuestos;
mientras que las que se incluyen en este capítulo, son de ámbito más
general pero directamente relacionadas con las anteriores. Además, se
proponen una serie de líneas futuras en la sección 8.3, a través de las cua-
les el autor entiende que es oportuno continuar con las líneas principales
del trabajo aquí descrito.
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8.2. Conclusiones
Las conclusiones generales que se desprenden de este texto, se
engloban dentro de las siguientes categorías de contenidos identificadas:
8.2.1. Sistema HUMSAT y programa GEOID
Una de las primeras conclusiones que se arroja del desarrollo ex-
puesto en los capítulos 4 y 5, es que el proceso de ingeniería pro-
puesto para el desarrollo del sistema HUMSAT complementa al
proceso que se define en los estándares ECSS, adaptándolo a
las características de desarrollo específicas para un sistema de sis-
temas que se base en la utilización de nanosatélites. Esto se debe a
que la estructura de gestión y organización del diseño que este sis-
tema necesita, tiene que ser capaz de albergar a múltiples sistemas
espaciales desarrollados a través de la metodología estándar típica.
De esta manera, se necesitan ciertos órganos de gestión adicionales
que permitan sostener esta capacidad a lo largo del tiempo, debido
a la indeterminación de la finalización de la misión HUMSAT y al
ciclo de vida diferente al que dicha misión obedece.
Otra de las conclusiones que se arroja dentro del ámbito de la apli-
cabilidad de los estándares ECSS para la definición del proceso
de ingeniería requerido por el sistema HUMSAT es que, para cada
sistema a nivel individual es posible definir dicho proceso a ba-
se de realizar la adaptación del proceso ECSS. Esta conclusión
dependerá de las características de cada sistema y de los requisitos
de misión establecidos.
El modelado del segmento usuario como parte del sistema, per-
mite llevar a cabo una definición más precisa y acertada del mismo al
habilitar el establecimiento de un modelo base o patrón que determi-
ne en cierto grado cómo los elementos de este segmento interactúan
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sensores base permite definir adecuadamente la interfaz SSI y cómo
es el trasiego de datos a través de dicha interfaz de los diferentes
tipos permitidos de sensores.
Para la definición de un sistema que requiera de este nivel de escala-
bilidad e independencia entre los sistemas componentes, se requiere
de una definición clara de las interfaces que interconectan los
elementos de los que el sistema finalmente se compone. Esta de-
finición debe permitir dividir el sistema en un conjunto disjunto de
integrantes, cada uno de los cuales proviene del desarrollo hecho por
un sistema componente. Cuánto mayor sea la independencia entre
los elementos entregables de los diferentes sistemas componentes,
más fácil será integrarlos en el sistema final, tal y como sucede con
la arquitectura propuesta para el sistema HUMSAT.
El despliegue del programa GEOID y la aportación al sistema
HUMSAT que éste supondrá, serán suficientes como para em-
pezar a proveer el servicio de comunicaciones a los sensores.
Por lo tanto, para mantener dicho servicio con la calidad establecida
en [57], se hace necesario incorporar con posterioridad una serie de
sistemas componentes adicionales que vayan supliendo a los del
sistema GEOID a medida que éstos vayan finalizando su vida útil.
La utilización de nanosatélites heterogéneos operados de for-
ma descentralizada permite alcanzar los objetivos requeridos.
Este logro se basa en la coordinación adecuada de la operación
de dichos satélites heterogéneos de forma central, a través de las
infraestructuras de segmento terreno adecuadas.
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8.2.2. Utilización de nanosatélites
La utilización de nanosatélites como parte de constelaciones
para dar servicios es viable aunque el rendimiento de los sis-
temas resultantes está influenciado en gran medida por las ca-
pacidades limitadas de éstos. Sin embargo, la facilidad y el bajo
coste de suplir al sistema con nuevos nanosatélites en un tiempo
relativamente corto, permite considerar a éstos satélites como ele-
mentos utilizables en estas constelaciones, aunque el enfoque que
debe tener el diseño general del mismo debe ser diferente. Por todo
ello, es muy aventurado determinar si esta tecnología, con las limi-
taciones en su capacidad que actualmente presenta, es de forma
general utilizable para cualquier aplicación comercial y, por lo tanto,
para cada misión debería evaluarse la viabilidad de su utilización en
dicho diseño por las ventajas en escalabilidad, tiempo de desarrollo
y costes asociados que presenta. Para que la utilización de nanosa-
télites dentro de sistemas espaciales comerciales pueda abarcar un
abanico más amplio de proyectos, las siguientes capacidades de los
mismos deben ser mejoradas:
• Se debe extender el tiempo de vida de estos satélites mediante
la incorporación de dispositivos electrónicos embarcados que
permitan soportar los efectos del radiación durante más tiempo.
• La mayoría de los nanosatélites requerirán de la inclusión de
un mecanismo de deorbitación que les permita cumplir con el
criterio de debris establecido por IAC (véanse los resultados
del apéndice B).
• Se debe incrementar la capacidad de intercambio de datos en-
tre los nanosatélites y el segmento terreno, ya sea mediante la
utilización de un mayor ancho de banda en las comunicaciones
o mediante la utilización de redes de estaciones de seguimiento
de satélites como GENSO.
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miten concluir que el desarrollo de los sistemas basados en na-
nosatélites debe basarse en la utilización de procesos de inge-
niería estandarizados, como el que se define en los ECSS. Quizás
los primeros pasos para acometer este enfoque sean más costosos
en tiempo y recursos que el desarrollo tradicional de este tipo de
sistemas. Sin embargo, a largo plazo y con el objetivo de incrementar
la eficacia del desarrollo de nanosatélites de forma continuada por
la misma institución, la utilización de estos procesos de ingeniería
estandarizados permite lograr un diseño de los diferentes sistemas
que puede ser reutilizado en proyectos posteriores. Esta afirmación
se muestra con lo expuesto en el capítulo 7 acerca del desarrollo
del sistema HUMSAT/DEMO que se pudo basar en el diseño exis-
tente para el sistema XaTcobeo, debido a la aplicación previa del
proceso estandarizado de diseño basado en ECSS al desarrollo de
este último. En el caso del sistema HUMSAT/DEMO, el arranque del
proyecto en fase C con un diseño casi cerrado a nivel de detalle,
permitió desarrollar dicho satélite en un tiempo muy corto (menos de
1 año) y con unos recursos humanos y costes asociados mínimos.
La orientación del diseño de los nanosatélites hacia el concepto
Ready-to-Fly Concept expuesto (véase la sección 6.4.2), permite di-
sociar el desarrollo de los mismos de la contratación del lanzamiento
y de la definición detallada de los parámetros orbitales finales por
parte del lanzador. De esta manera, se logra un diseño que permite
lanzar el satélite a cualquiera de las posibles órbitas en las que el
lanzador puede llegar a inyectarlo, una vez cierre la órbita con la
carga principal del vuelo. La contrapartida de este concepto es que
el nivel de sobredimensionamiento que alcance dicho sistema puede
provocar un coste en tiempo y recursos que no sea asumible.
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8.3. Líneas futuras de trabajo
Las principales líneas futuras de trabajo propuestas son:
Abordar la geolocalización de los sensores a través de los meta-
datos que se adjuntan en cada mensaje de notificación de evento
generado por las cargas útiles HUMSAT. La definición de dichos
metadatos (posición y velocidad del satélite, error Doppler en la
recepción de las tramas y hora GMT de recepción de la trama) se
ha realizado con este objetivo, aunque la definición del método más
adecuado para llevar a cabo dicha estimación de la posición de los
sensores no se ha podido abordar con el trabajo realizado a fecha de
publicación de esta memoria. Debe considerarse para esta línea de
trabajo que en el sistema HUMSAT y debido a la posibilidad de que
exista más de un satélite recibiendo a la par la misma trama de datos
(satélites en el mismo plano orbital, véase el capítulo 6), es muy
probable obtener los metadatos acerca del mismo evento desde dos
satélites diferentes en el mismo instante de tiempo. Además, existe
la posibilidad de mejorar este método añadiendo como metadato
adicional la potencia recibida de los sensores, aunque debido a la
heterogeneidad de los mismos (no se establecen requisitos para
la antena a incorporar en el sensor y solo se limita la PIRE míni-
ma), quizás pueda ser difícil utilizar este dato sin poder fijar estos
parámetros.
Debido a la variabilidad en el número de los satélites que se encon-
trarán operando en modo HUMSAT ya una vez este sistema se haya
desplegado, una línea de trabajo futura podría ser determinar el va-
lor de la calidad del servicio que el sistema provee en función de
las capacidades del mismo. De esta forma, se podría ofertar a través
de la interfaz vía Internet que se ofrece a los usuarios que tienen
desplegados sensores, una estimación de cuál va a ser la variación
de la calidad del servicio durante, por ejemplo, la semana o el mes
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siguiente. Para esto, habría primero que definir los parámetros de
la calidad del servicio HUMSAT, en función de los intereses de los
usuarios de cara al rendimiento que el sistema les muestra. Como
base de estos, se pueden utilizar los parámetros que se utilizaron
en el análisis del rendimiento para el despliegue de la constelación
inicial de CubeSats del programa GEOID (véase la sección 6.7.1).
Una vez se alcance una fase en la que la calidad de servicio que
oferte la constelación desplegada se considere oportuna para la
provisión de servicio definida, debería abordarse la optimización
de los lanzamientos subsecuentes en cuanto a fecha y órbita a
alcanzar, si es posible. Para ello, debería desarrollarse un softwa-
re de simulación que permitiese estimar cuándo y a qué órbita la
adición de un nuevo satélite al sistema, provocaría una mejora más
acusada en el rendimiento global de la constelación. En caso de que
este satélite se insertase en órbita como carga secundaria en un
vuelo comercial, este análisis de optimización del lanzamiento se
restringiría a determinar de entre los lanzamientos disponibles, cuál
sería el más adecuado para poner en órbita dicho satélite.
La realización de un análisis sobre el tiempo de vida operacio-
nal de los CubeSats todavía no ha sido abordada y éste será muy
enriquecedor en términos de poder determinar cuáles son las capaci-
dades actuales de los sistemas espaciales basados en la utilización
de nanosatélites. Además, sería conveniente realizar este análisis
agrupando todas las misiones de nanosatélites llevadas a cabo has-
ta la fecha1 en función del tipo de fallo que provocó la terminación
de la vida operativa de dicho sistema.
Extender el proceso de ingeniería ECSS para abordar el diseño
de sistemas de sistemas, ya que por lo expuesto en los capítulos
1CALPOLY tiene archivados todos los datos de las misiones espaciales basadas en
CubeSat que se han realizado hasta la fecha en el sitio web [53].
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anteriores, parece bastante claro que sería interesante abordar dicho
trabajo.
Realizar la adaptación de los estándares ECSS para su aplica-
ción más directa a sistemas de nanosatélites ya que la versión
actual de dichos estándares es demasiado compleja para este tipo
de sistemas. El objetivo propuesto desde este texto sería realizar
una adaptación del proceso propuesto para el desarrollo de sistemas
de nanosatélites con una configuración base, que puedan abordar
los siguientes tipos de misiones: constelaciones de nanosatélites,
sistemas de nanosatélites independientes y misiones que requieran
de la producción en serie de nanosatélites.
Llevar a cabo la adaptación del estándar SysML a la metodolo-
gía ECSS ya que permitiría desarrollar este proceso de una manera
más gráfica y ágil. Quizás fuera un punto de partida mejor realizar
la adaptación de los estándares ECSS a los proyectos de nanosa-
télites y, posteriormente, desarrollar este proceso de nanosatélites
basándose en un método más esquemático como SysML.
Parte III
Addendum

Apéndice A
Análisis orbital
áNOTA 1: Este apéndice contiene una breve introducción al aná-
lisis orbital que se necesita para ciertos cálculos del
análisis de misión realizado en la sección 6.7. Para una
explicación más concisa y amplia, se recomienda con-
sultar [119, 77].
A.1. Elementos Keplerianos
La órbita que describe el movimiento de un satélite alrededor de la
Tierra se representa, en general, a través de una elipse con uno de sus
focos en el centro de la Tierra. El centro de la Tierra juega el papel de
centro masas, para este sistema gravitacional de dos elementos. Por lo
tanto, la definición de una órbita es el proceso de identificación y cálculo
de los parámetros que definen dicha elipse. Este proceso se lleva a cabo
a través de los pasos siguientes:
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1. El primer paso consiste en situar dicha elipse con respecto a la
Tierra.
2. Una vez situada la elipse con respecto a la Tierra, se procede a
situar el conjunto de elipse-Tierra con respecto a la esfera celeste.
Para llevar a cabo ambos pasos, se definen los siguientes planos de
ayuda (ver A.11):
Figura A.1: Elementos Keplerianos - representación gráfica.
El plano P1 es el plano orbital, que contiene la elipse que describe
el movimiento del satélite alrededor de la Tierra.
El plano P2 o plano ecuatorial, que es un plano de referencia y
que, para órbitas terrestres, corta a la esfera terrestre por la línea
1Esta figura ha sido desarrollada por: Brandir [GFDL (http://www.gnu.org/copyleft/
fdl.html) or CC-BY-SA-3.0 (http://creativecommons.org/licenses/by-sa/3.0/)], via
Wikimedia Commons y modificada para este documento, cambiando el símbolo que
representaba el vector del nodo ascendente
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del Ecuador. Este plano se define utilizando un punto y un vector
contenidos en el mismo:
• El centro de la Tierra se toma como punto de definición de este
plano. En la figura A.1, es el punto S.
• El vector cuyo origen es también el centro de la Tierra y que
apunta al nodo Vernal2, es el segundo elemento que se uti-
liza para definir este plano. En la figura A.1, este vector se
representa con el símbolo de Υ.
Con estos dos planos, se sitúa la órbita del satélite con respecto a la
Tierra y con respecto a la esfera celeste. Una vez situado el conjunto de la
órbita y la Tierra, se definen dos vectores auxiliares:
El vector del nodo ascendente, que tiene su origen en el centro
de la Tierra (S) y su destino en el punto de corte entre el plano
ecuatorial y la elipse de la orbita. Como dicha elipse corta con
el plano ecuatorial en dos puntos, por convenio se decide utilizar
siempre el nodo del corte cuando la sentido del movimiento es
ascendente; es decir, cuando el satélite está subiendo del hemisferio
sur al norte. En la figura A.1, este vector se representa con el símbolo
v.
El vector del perigeo, cuyo origen es el centro de la Tierra y está
contenido en el semi-eje menor de la elipse. En la figura A.1, este
vector se representa con el símbolo P .
Utilizando estos planos y vectores auxiliares de referencia, pasan a
definirse los seis elementos Keplerianos que determinan las características
de una órbita:
El semieje mayor (a), que es el semieje mayor de la elipse que
describe el movimiento del satélite.
2Para una definición del nodo Vernal, consúltese [77].
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La inclinación (i) del plano orbital respecto al plano ecuatorial, que
se define como el ángulo entre ambos planos.
La excentricidad (e) que representa la relación entre los semiejes
mayor y menor (b) de la elipse:
e =
√
1−
(
b
a
)2
El argumento del perigeo (ω) que es el ángulo entre los vectores
P y v. En órbitas elípticas, indica la posición del punto más bajo de
la órbita (perigeo) dentro de la elipse.
El RAAN o Right Ascension of Ascending Node (Ω). Este es el
ángulo entre los vectores Υ y v. Se utiliza para posicionar el plano
orbital respecto al plano ecuatorial.
La anomalía media en el momento Epoch, que es la posición
del satélite a lo largo de la elipse en dicho instante temporal. Se
representa como M0.
El valor del semieje mayor (a) y de la excentricidad (e) se relacionan
directamente con los términos apogeo (ha) (altitud máxima del satélite con
respecto a la superficie terrestre) y perigeo (hp) (altitud mínima del satélite
con respecto a la superficie terrestre). Las ecuaciones que relacionan
dichos parámetros son las siguientes:
ha = a−Re
b = a ·
√
1− e2
hp = b−Re
En las ecuaciones anteriores, Re = 6371(km) es el radio medio de la
Tierra.
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Los parámetros Ω, ω y i se utilizan para definir la posición del plano
orbital respecto al plano ecuatorial. El parámetro del semieje mayor a se
relaciona con la altura máxima del satélite, que éste alcanza cuando pasa
por el apogeo de la órbita (punto más alejado de la Tierra).
A.1.1. Órbitas circulares
Para órbitas circulares, se cumple que la altura del satélite respecto a
la superficie terrestre (h) es constante y, por lo tanto, se cumple que:
a = b = Re + h→ e = 0
La velocidad lineal del satélite que describe en una órbita circular
al girar alrededor de la Tierra, es constante y se puede calcular con la
expresión A.1.1.
v =
√
G · (M +m)
r
=
√
µ
r
(m/s) (A.1.1)
Los términos de la ecuación A.1.1 se definen a continuación:
v (m/s), es la velocidad lineal del satélite que orbita alrededor de la
Tierra.
G = 6,67384 · 10−11 N(m2
kg2
), es la constante gravitacional universal.
M = 5,97219 · 1024 (kg), es la masa de la Tierra.
m (kg), es la masa del satélite.
r = Re + h (km), que es el radio de la circunferencia orbital.
La velocidad angular relacionada con esta velocidad lineal se define
según la ecuación A.1.2.
ω =
√
µ
r3
(rad/s) (A.1.2)
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El período orbital (T ) es el tiempo que tarda un satélite que orbita la
Tierra en dar una vuelta completa alrededor de ella. Para el caso de una
órbita circular con una velocidad (v), el período orbital se define según la
ecuación A.1.3.
T = 2pi
√
r3
µ
(s) (A.1.3)
Para las ecuaciones A.1.2 y A.1.3, los términos utilizados cumplen la
misma definición que para la ecuación A.1.1.
A.2. Órbitas heliosíncronas
áNOTA 1: En esta sección se presenta una breve introducción a
las órbitas heliosíncronas. Para un mejor entendimien-
to de las mismas, se recomienda consultar, específica-
mente, el documento [120].
A.2.1. Condición heliosíncrona
En órbitas polares circulares y debido al achatamiento del globo terrá-
queo (esto es, a la distribución no uniforme de la masa de la Tierra a lo
largo del Geoide), el movimiento de un satélite en dicha órbita polar se ve
afectado de una manera asimétrica por dicha circunstancia. La fuerza de la
gravedad con la que la Tierra atrae al cuerpo varía debido a la variación de
la masa del Geoide dependiendo del punto de la órbita del satélite; lo cual
provoca variaciones en ciertos parámetros keplerianos que definen dicha
órbita. La inclinación de la misma (i), no se ve afectada por este fenómeno;
sin embargo, el valor del RAAN evoluciona a lo largo del tiempo: es lo
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que se conoce como precesión del plano orbital para órbitas polares.
Esta precesión es el fenómeno que provoca precisamente que, a medida
que el satélite se mueve por el plano orbital, la Tierra gira bajo él y permite
que las trazas terrestres (ground tracks) de los pases del satélite, cubran
diferentes partes de la superficie terrestre a lo largo del día.
La precesión del plano orbital se mide a través de la ecuación A.2.1
como la variación temporal del RAAN (Ω).
Ωp (rad/s) = −1,5 · J2 · ωsat · cos(i) ·
(
Re
Re + h
)2
(A.2.1)
Los términos de la ecuación A.2.1 se definen a continuación:
Ωp (rad/s) es la variación del ángulo RAAN a lo largo del tiempo,
esto es lo que se conoce como la precesión del plano orbital.
J2 = 0,00108263 es el coeficiente geopotencial adimensional (página
143, [77]). Este coeficiente sirve para modelar las perturbaciones de
una Tierra no esférica.
ωsat (rad/s) es la velocidad angular del satélite alrededor de la Tierra.
Como esta es una órbita circular, este valor será constante
Re w 6371 (km), valor medio del radio de la Tierra.
h (km), es el valor de la altura del satélite. Como esta es una órbita
circular, este valor es constante.
i (rad), que es la inclinación del plano orbital para este satélite.
Para la ecuación A.2.1, los parámetros h e i varían para cada satélite
y, por lo tanto, cada satélite tendrá un grado de precesión diferente en
función del plano orbital al que sea lanzado.
Si el ratio de precesión es cercano a un grado cada día (Ωp ∼ 1 (◦/di´a)),
entonces la variación del RAAN cada día es cercan a 1◦. Por lo tanto, en
un año, la precesión del RAAN será de alrededor de 360◦; es decir, una
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vuelta entera. En este caso, coincide con la precesión que experimenta el
RAAN de la Tierra en el movimiento de esta última alrededor del Sol. Ésta
es la llamada condición de órbita heliosíncrona: en este tipo de órbitas,
el plano orbital de la misma varía alrededor de la Tierra lo mismo que ésta
última alrededor del Sol. Así, diariamente, as condiciones de iluminación
para los satélites lanzados a dichas órbitas serán constantes durante toda
a vida del satélite.
La condición estricta heliosíncrona se matiza teniendo en cuenta la
duración exacta de un año natural:
Ωp = 360
◦/365,242199 = 0,9856◦/di´a (A.2.2)
Es decir, aquellas órbitas cuya variación del RAAN sea la estimada
en (A.2.2), serán consideradas órbitas heliosíncronas. En la figura A.23,
se muestra gráficamente lo explicado en esta sección. En dicha figura,
se puede ver como el ángulo del plano orbital (que se representa con Θ)
con respecto al Sol, se mantiene constante a lo largo del tiempo de vida
de una misma órbita. De esta manera, se observa como se mantienen
constantes las características de iluminación para dicha órbita que, en la
figura, muestra un período orbital de medio año.
Figura A.2: Descripción gráfica de la iluminación en órbitas heliosíncronas.
3Esta figura ha sido desarrollada por el laboratorio S3CF de la University of Michigan,
véase [121]
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A.2.2. Precesión del plano orbital entre 400 y 800 km
En la figura A.3, se puede observar que, para una inclinación de 98◦,
el ratio de precesión Ωp tiene una variabilidad muy pequeña para órbitas
de alturas comprendidas entre los 400 y los 800 km. También se observa
como el valor de la precesión disminuye a medida que aumenta la altura,
ya que los efectos de la gravedad Terrestre son menores. En dicha gráfica,
la línea roja de valor constante representa el valor exacto que deberían
tener para cumplir estrictamente con la condición heliosíncrona. El corte
entre las líneas azul y roja, representa la altura de la órbita que, con una
inclinación de 98◦, cumple estrictamente con la condición heliosíncrona.
Figura A.3: Variación de Ωp, órbita polar típica con i = 98◦.
Para determinar con exactitud cuál es esta variación de la precesión
de los planos orbitales para las órbitas entre 400 y 800 km, se realizan los
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cálculos en las expresiones A.2.3 a A.2.7.
µ = G · (M +m) M>>m−−−−−→ G ·M = 3, 985744051 · 1014 N(m
2
kg
) (A.2.3)
rmin = Re + hmin = 6371 + 400 = 6771 km = 6771000 m
rmax = Re + hmax = 6371 + 800 = 7171 km = 7171000 m
ωsat(400 km) =
√
µ
r3min
= 0, 00113 rad/s
ωsat(800 km) =
√
µ
r3max
= 0, 00104 rad/s
Ωp(400 km, 98
◦) = −1,5 · J2 · ω400;km · ( ReRe+h)2 · cos(i)
= 1,12240 ◦/dia
(A.2.4)
Ωp − Ωp(400 km, 98◦) = −0,13475 ◦/dia→ −49,92 ◦ (A.2.5)
Ωp(800 km, 98
◦) = −1,5 · J2 · ω800 km · ( ReRe+h)2 · cos(i)
= 0, 91813 ◦/dia
(A.2.6)
Ωp − Ωp(800 km, 98◦) = 0,06752 ◦/dia→ 24,64 ◦ (A.2.7)
Examinando los resultados obtenidos, se observa que la mayoría
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de las órbitas no serán heliosíncronas debido a que la altura no es la
necesaria para adecuar correctamente la precesión del plano orbital con
la variación de la relación Tierra-Sol. Por ello, sólo para las órbitas cuya
altura sea muy cercana a los 650 km, podrán considerarse que la variación
de la precesión del plano orbital será suficientemente pequeña como para
considerarla una órbita heliosíncrona. En el resto, dicha variación en el
plano orbital, provocará una variación en la sucesión y periodicidad de las
condiciones de iluminación a largo y medio plazo.
A.2.3. Períodos de iluminación y de eclipse
áNOTA 1: El análisis que se muestra en esta sección, ha sido
desarrollado en el documento [76] por el equipo de tra-
bajo de Ingeniería de Sistemas del proyecto HUMSAT.
Las condiciones de iluminación para una órbita heliosíncrona perma-
necen casi constantes durante todos los días de la vida útil del satélite,
mientras la órbita de dicho satélite no se degrade demasiado, a medida
que éste se acerque a su fin de vida. De hecho, estas condiciones de ilumi-
nación a lo largo del año, serían inmutables en caso de que se cumplieran
las siguientes condiciones:
Las órbitas fueran exactamente polares.
La inclinación del Sol respecto al ecuador de la Tierra fuera constante
a lo largo del año.
Por lo tanto, para cada órbita heliosíncrona, se determinarán las si-
guientes condiciones de iluminación para definir cómo dicha órbita afecta
al diseño del satélite:
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El máximo período de iluminación, que es la máxima duración
del tiempo que el satélite permanece iluminado durante una órbita
única.
El mínimo período de iluminación, que es la mínima duración del
tiempo que el satélite permanece iluminado durante una órbita única.
El porcentaje del día en iluminación, que representa la fracción
media del día que el satélite permanece iluminado. Esta fracción
media se calcula como la media de iluminación de todas las órbitas
que tienen lugar a lo largo de un único día.
Estas condiciones de iluminación en órbitas SSO, dependen de los
siguientes parámetros geométricos de la órbita:
Altitud de la órbita.
Parámetro LTDN (Local Time of Descending Node o Tiempo Local
del Nodo Descendente)4.
El parámetro LTDN será utilizado para este análisis en detrimento del
parámetro LTAN (Local Time of Ascending Node o Tiempo Local del Nodo
Descendente).
Las combinaciones de ambos parámetros determinará la cantidad
total del tiempo que el satélite permanecerá en ciertas condiciones de
iluminación:
El mejor caso para las condiciones de iluminación, se cumple cuando
el parámetro LTDN tiene un valor próximo a las 6h (GMT) de la
mañana. En este caso, se cumple que el satélite va siguiendo el
amanecer, ya que aparece por el horizonte junto con el Sol. Esta
es la llamada órbita dawn-dusk (amanecer-anochecer), en la cual el
satélite permanece iluminado casi todo el tiempo. El peor caso en
4Para una definición más detallada de los parámetros LTDN y LTAN, consúltese [77].
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cuanto a términos de período de iluminación, se produce cuando el
parámetro LTDN toma un valor cercano a las 12h (GMT).
A medida que la altitud de la órbita del satélite se incrementa, los
períodos de iluminación son mayores respecto a los períodos de
eclipse. Esto se debe a que el porcentaje de la órbita que el satélite
está en iluminación, también aumenta a medida que aumenta la
altitud de la órbita (véase la figura A.4).
Figura A.4: Períodos de iluminación e incremento de la altura.
A.2.3.1. Relación con otros análisis
Los datos anteriores serán utilizados en los análisis de potencia de los
satélites a nivel individual, de la siguiente manera:
El mejor caso de generación de potencia se corresponderá con el
máximo período de iluminación estimado.
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El peor caso de generación de potencia se corresponderá con el
mínimo período de iluminación estimado.
El balance diario de generación y consumo de energía a bordo del
satélite, se realizará utilizando el porcentaje diario que dicho satélite
permanece iluminado.
Además, dicho conjunto de datos también será utilizado en los análisis
de balances térmicos internos de los satélites, de la siguiente manera:
El caso “caliente” del balance térmico se corresponderá con el máxi-
mo período de iluminación estimado.
El caso “frío” del balance térmico, se corresponderá con el mínimo
período de iluminación estimado.
El balance diario del análisis térmico a bordo del satélite, se rea-
lizará utilizando el porcentaje diario que dicho satélite permanece
iluminado.
En la tabla A.1, se muestran las condiciones de iluminación de las
órbitas heliosíncronas, con la inclinación adecuada para cumplir la con-
dición heliosíncrona para la altura dada. Estos resultados se dan para
una serie de valores equiespaciados del parámetro LTDN, a lo largo del
rango de valores posibles que éste puede tomar. Para aquellas órbitas
no heliosíncronas que sean de tipo LEO, también se calculan los mismos
valores de iluminación que se incluyen en la tabla A.2.
Estas tablas deben utilizarse en los estudios citados anteriormente,
como datos de entrada a los análisis a realizar en los mismos.
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Altitud
(km)
Periodo
(s)
LTDN
(GMT)
Iluminación
Media ( %)
Iluminación
Mínima (s)
Iluminación
Máxima (s)
500 5677
06h 90 4315 5601
09h 67 3717 3748
12h 62 3548 3544
650 5864
06h 94 4679 5800
09h 69 3955 4234
12h 64 3748 3753
800 6052
06h 97 5038 6024
09h 73 4184 4523
12h 66 3950 3956
Tabla A.1: Órbitas LEO polares heliosíncronas, iluminación.
Altitud
(km)
Periodo
(s) Inc. (
o) IluminaciónMedia ( %)
Iluminación
Mínima (s)
Iluminación
Máxima (s)
500 5677
20 63 3516 3800
40 65 3524 4604
650 5864
20 66 340 3724
40 68 1421 3732
800 6052
20 69 400 3927
40 71 2046 3935
Tabla A.2: Órbitas LEO no heliosíncronas, iluminación.

Apéndice B
Tiempo de vida orbital
áNOTA 1: Las simulaciones que se han realizado para obtener
los resultados de esta sección, han sido diseñadas te-
niendo en cuenta las recomendaciones de ISO y AGI
para el cálculo del tiempo de vida orbital, que se pue-
den consultar en los documentos [122] y [123]. La úni-
ca variación que se ha realizado respecto a la norma-
tiva especificada en dichos documentos, concierne a
la utilización del modelo atmosférico NRLMSISE-2000,
en vez de los modelos MSIS-2000 o JB-1996, reco-
mendados por [123]. El modelo utilizado, ha sido desa-
rrollado por la US Navy (Marina de los EEUU, véase
el documento [124]), a través de la evaluación empíri-
ca de las diferentes especies de los compuestos más
importantes, en toda la atmósfera. Para una compara-
tiva entre los diferentes modelos atmosféricos, puede
consultarse el siguientes estudio de NASA: [125].
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B.1. Objetivos del análisis
El objetivo de este análisis es determinar cuáles de las órbitas en
el rango de entre 400 y 800 km de altura (según la oferta de los lanza-
dores comerciales y la estadísticas de todos los lanzamientos pasados
de CubeSats (véase [79]), son utilizables por los satélites del programa
GEOID. Por lo tanto, este análisis está subyugado al tipo de satélite y a las
características del mismo que se vaya a utilizar como base de los satélites
del programa GEOID.
B.2. Configuración del satélite
Este análisis se basará en la utilización del satélite base GEOID de-
finido en 6.4. Para el cálculo del tiempo de vida, lo relevante de la con-
figuración del satélite es su geometría. La geometría propuesta para el
modelo base GEOID, está compuesta, básicamente, de una estructura 3U
compatible con los requisitos del CDS ([29]), sobre la cual se montan los
paneles solares. En principio, no se considera ninguna superficie adicional
desplegable, siendo este punto una decisión a tomar a nivel de diseño del
sistema componente.
B.2.1. Influencia del campo magnético
Teniendo en cuenta el sistema de control de actitud propuesto para el
modelo base del satélite, el área total de rozamiento proyectada sobre un
plano perpendicular a la dirección de movimiento del satélite, variará en
función del campo magnético terrestre. Esto se debe a que este campo
magnético no es constante, sino que varía en función del punto de la
atmósfera en el que se encuentre el satélite y también varía con el tiempo.
Por esto, dicha proyección de la superficie del satélite irá variando en
función de cuál sea la fuerza que el campo magnético ejerce sobre el
satélite. En la figura B.1 se ilustra la variación del campo magnético
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terrestre (imagen tomada de [126]).
Para las simulaciones a realizar, se considerará una posible variación
de la proyección del satélite sobre el plano perpendicular a la dirección
de movimiento del mismo, una variación máxima en la proyección del
mismo menor de ±30o. No se han encontrado estudios sobre qué valores
considerar apropiados para estas variaciones, ni tampoco se han realizado
simulaciones. Sin embargo, por la definición de otros sistemas de control
de actitud como, por ejemplo, los de los satélites OUFTI (véase [86]) y
Delfi-C3 (véase [87, 127, 128]); estas variaciones para un sistema de
control de actitud pasivo una vez el satélite se haya estabilizado tras su
lanzamiento, definen un caso peor al cual no se debería de llegar cuando
el satélite se ha estabilizado.
Por lo tanto, considerar estas variaciones para la obtención de la
superficie de rozamiento del satélite, es adecuado para calcular el tiempo
mínimo de vida, ya que sobre-estima dicha superficie. En el caso del
cálculo del tiempo máximo de vida, no considerar estas oscilaciones de
la superficie proyectada del satélite, proporciona una estimación de dicho
fenómeno irreal y, por esto, deberán considerarse igualmente.
B.3. Análisis
Para realizar el análisis del tiempo de vida, se sigue el estándar ISO
[123], utilizando el modelo atmosférico NRLMSISE-2000 [124] y, como
herramienta, el simulador STK de AGI. Este simulador se utilizará siguien-
do las recomendaciones para la estimación del tiempo de vida de los
CubeSats extraídas de la documentación que se adjunta en su página
web [41] y de [129].
Para determinar el tiempo de vida orbital del modelo base del CubeSat
GEOID, se tienen en cuenta los siguientes fenómenos físicos:
Rozamiento atmosférico (drag) de la superficie del satélite durante
el movimiento del mismo a través de la atmósfera.
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Figura B.1: Variación geográfica de la intensidad de campo magnético (año 2010).
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Presión de la radiación sobre el satélite.
B.3.1. Rozamiento atmosférico
El rozamiento atmosférico se combina con la masa del satélite para
obtener el coeficiente balístico. Este coeficiente determina el tiempo de
decay (tiempo de decaimiento) de la órbita, ya que, al ser la velocidad de
inserción orbital independiente de la masa del satélite y dependiente de
la altura de la órbita, para una misma órbita, dos cuerpos con diferentes
masas alcanzarán, inicialmente, la misma velocidad de inserción orbital.
Sin embargo, aquel que tenga una masa mayor, conseguirá una energía
cinética inicial mayor y, por lo tanto, tendrá, de entrada, un mayor tiempo
de decaimiento. Por ello, el coeficiente balístico, al tener en consideración
no sólo la superficie expuesta a rozamiento, sino también la masa del
satélite, es el principal factor a tener en cuenta a la hora de determinar el
tiempo de vida orbital de un satélite en concreto.
La fuerza de rozamiento que provoca el rozamiento atmosférico es, en
valor absoluto:
Fd(N) = 0,5 · cd · ρ · v2 ·A (B.3.1)
En la ecuación B.3.1, los términos utilizados son los siguientes:
cd o coeficiente aerodinámico (adimensional). Expresa el efecto de
la forma de la superficie del objeto en movimiento sobre la fuerza de
rozamiento.
ρ(kg/m3) que es la densidad del fluido por el que se desplaza el
objeto que sufre el rozamiento.
v(m/s) es la velocidad relativa del objeto con respecto al fluido por
el que se desplaza.
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El coeficiente balístico se relaciona con los términos de la expresión
anterior y responde a la ecuación B.3.2:
β (kg/m2) =
m
cd ·A (B.3.2)
En la expresión del coeficiente balístico (que se representa con la letra
griega β), m(kg) representa la masa del objeto en movimiento y el resto
de términos son los mismos que en la ecuación B.3.1.
Examinando ambas expresiones, se observa que el coeficiente balísti-
co contiene los parámetros relativos a cómo el movimiento de un objeto
definido por sus características de masa (m), superficie (A) y forma (cd),
se ve afectado por la fuerza de rozamiento. Al incluirse el término de masa,
también se relaciona dicho efecto con la energía cinética que éste posee
por estar en movimiento.
B.3.2. Presión de la radiación
Los efectos de la presión de la radiación que se encuentra en el entorno
espacial, provocan aceleraciones en los satélites durante su movimiento
en la órbita. Las fuentes de radiación que provocan esta presión son las
siguientes:
La radiación solar es la fuente más importante y el principal contri-
buyente de este efecto.
El albedo de la Tierra, que es la radiación del Sol que se refleja en
la superficie terrestre y que vuelve al satélite.
La radiación por emisión infrarroja de la Tierra, que también
provoca un efecto de presión sobre el satélite.
El modelado de este conjunto de fuerzas sobre el movimiento del saté-
lite se puede consultar en [77, 130, 131]. Para este análisis, basta definirlo
y tener en cuenta cómo calcular los parámetros que tienen relevancia de
cara a la simulación. En este caso, serán los siguientes:
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Superficie total expuesta a la radiación solar. Como el modelo base
de CubeSat GEOID considera un sistema de control de actitud
pasivo en un eje, el peor caso se da cuando el vector normal a la
superficie de las caras largas del CubeSat 3U, tiene un ángulo de
45o con el vector de incidencia solar; es decir, cuando en función
del giro alrededor del eje en el cual el satélite se haya estabilizado,
esta superficie proyectada es la mayor. Al considerar la incidencia
plana de la radiación que proviene del sol, esto provoca que el área
considerada sea:
Arad = L · l · (cos(45◦) + sen(45◦)) = 0, 030m2
Coeficiente de reflectividad de la radiación. Se considera que toda
la cara está compuesta por celdas solares, las cuales tienen un
coeficiente de reflectividad de radiación: Ck = 1,21 (véase [131]).
Para el albedo y la radiación infrarroja que proviene de la Tierra, se
consideran estos datos como los que conducen a un análisis también del
peor caso (aquel en el que la radiación tiene mayor influencia).
Es interesante notar que, a medida que la altura de la órbita aumenta,
el efecto del rozamiento atmosférico sobre el satélite disminuye ya que
disminuye la densidad de la atmósfera. Sin embargo, como la presión de
radiación se mantiene constante, llega un momento en el cual la magnitud
de la fuerza de la presión de radiación es mayor que la magnitud de la
fuerza provocada por el rozamiento atmosférico. Esto sucede a partir de
los 800 km de altitud (véase [131, 77]).
B.3.3. Vida orbital máxima
De acuerdo con las recomendaciones de mitigación de debris para
órbitas LEO establecidas por el IADC en [65], el tiempo de vida máximo
para los satélites del programa GEOID debe ser inferior a 25 años, una
vez éstos hayan finalizado su misión. Como el tiempo de operatividad
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mínimo requerido en [57] es de 2 años, el tiempo máximo para que estos
CubeSats permanezcan en órbita se fija a un tiempo de vida orbital
máximo de 27 años.
La tabla B.1 muestra los parámetros utilizados para ejecutar las simu-
laciones pertinentes en el STK. Como el objetivo de esta simulación es
determinar el tiempo máximo de vida orbital, el escenario a definir escoge-
rá valores para aquellos parámetros libres o indefinidos del modelo base
de CubeSat GEOID que conduzcan a un mayor tiempo de vida orbital. De
esta manera, se toman las siguientes decisiones:
El valor de la masa para un CubeSat 3U puede llegar a ser 4 kg
(véase [29]). Por lo tanto, como un valor mayor de masa implica una
vida orbital mayor, se tomará utilizará este valor para este escenario
de simulación.
La máxima superficie proyectada sobre un plano perpendicular al
vector que marca el movimiento del satélite, se halla en [76] y se
obtiene que dicha superficie es de Ad = 0,02 m2.
Los valores para la presión de radiación se mantienen a los definidos
para el caso peor (máxima presión de radiación), fijados en B.3.2.
Con estos parámetros, se ejecutan las simulaciones de tiempo de vida
en el STK y se obtienen los resultados de la tabla B.2. En dicha tabla, se
observa como las simulaciones se hacen para todos los valores posibles
de RAAN (recomendación de [123]). Examinando dichos resultados, no se
podrían volar satélites según esta configuración del modelo base CubeSat
GEOID por encima de 600 km (serían considerados debris), ni tampoco
por debajo de 500 km (no llegarían a durar lo suficiente como para cumplir
con la misión).
B.3.4. Vida orbital mínima
El tiempo mínimo que estos CubeSats deben permanecer en órbita se
fija a un tiempo de vida orbital mínimo es de 2 años (véase [57]).
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m 4 kg Masa máxima 3U, [29].
cd 2.2 - [77].
Ad 0.02 m2 [76].
Ad/m 0.005 m2/kg Cálculo con los parámetros anteriores.
ck 1.21 - [131].
Ar 0.0158 m2 B.3.2.
Ar/m 0.0039 m2/kg Cálculo con los parámetros anteriores.
Tabla B.1: Parámetros de la simulación, altitud máxima.
La tabla B.3 muestra los parámetros utilizados para ejecutar las simu-
laciones pertinentes en el STK. Como el objetivo de esta simulación es
determinar el tiempo mínimo de vida orbital, el escenario a definir escoge-
rá valores para aquellos parámetros libres o indefinidos del modelo base
de CubeSat GEOID que conduzcan a un menor tiempo de vida orbital. De
esta manera, se toman las siguientes decisiones:
El valor de la masa para un CubeSat 3U no puede bajar de 3 kg
(véase [29]).
La superficie de rozamiento se considera la misma que en el caso
anterior. Se toma esta decisión debido a que los efectos que condu-
cen a asumir dicho valor son difícilmente evitables y, por lo tanto, no
considerarlos no lleva a un peor caso, sino a un caso irreal.
Los valores para la presión de radiación también se mantienen a los
definidos para el caso peor (máxima presión de radiación), fijados
en B.3.2.
Con estos parámetros, se ejecutan las simulaciones de tiempo de
vida en el STK y se obtienen los resultados de la tabla B.4. Examinando
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Altitud (km) Inclinación (o) RAAN(o) Tiempo (años)
400 98
0 0.9
90 1.0
180 0.9
270 1.0
500 98
0 10.0
90 10.2
180 10.0
270 10.1
600 98
0 47.3
90 48.5
180 47.2
270 48.0
650 98
0 101.3
90 113.8
180 100.6
270 99.7
700 98
0 204.4
90 224.9
180 202.6
270 202.5
800 98
0 671.2
90 706.0
180 671.5
270 705.5
Tabla B.2: Tiempo de vida orbital, altitud máxima.
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Parámetro Valor Unidades Notas
m 3 kg Masa mínima 3U, [29].
cd 2.2 - [77].
Ad 0.02 m2 [76].
Ad/m 0.0128 m2/kg Cálculo con los parámetros anteriores.
ck 1.21 - [131].
Ar 0.0158 m2 B.3.2.
Ar/m 0.0053 m2/kg Cálculo con los parámetros anteriores.
Tabla B.3: Parámetros de la simulación, tiempo de vida orbital mínimo.
dichos resultados, no se podrían volar satélites según esta configuración
del modelo base CubeSat GEOID por encima de 600 km, ni tampoco por
debajo de 500 km.
B.3.5. Conclusiones
Los resultados nos llevan a la conclusión de que, si se desea volar
satélites en las órbitas ofertadas por los vuelos comerciales (entre 400 y
800 km), el modelo base del CubeSat GEOID debe o bien restringirlos al
rango entre 500 y 600 km, o bien incorporar mecanismos de deorbitación
adicionales (véase sección B.4).
B.4. Mecanismos de deorbitación
De acuerdo a los resultados de la sección B.3.5, se hace necesario
estudiar si al añadir un mecanismo de deorbitación adicional, se puede uti-
lizar este modelo base o, por el contrario, no es posible evitar la restricción
de los lanzamientos a alturas entre los 500 y 600 km.
En esta sección, se centrará el estudio de los mecanismos de deor-
á Tiempo de vida orbital
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Altitud (km) Inclinación (o) RAAN(o) Tiempo (años)
400 98
0 0.7
90 0.7
180 0.7
270 1.7
500 98
0 8.3
90 8.5
180 8.3
270 8.2
600 98
0 35.5
90 35.7
180 35.2
270 36.0
650 98
0 74.3
90 84.8
180 73.4
270 73.7
700 98
0 148.8
90 167.7
180 154.5
270 153.7
800 98
0 500.9
90 519.4
180 528.4
270 502.8
Tabla B.4: Tiempo de vida orbital mínimo.
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bitación en aquellos basados en desplegar una superficie adicional, ya
que no es viable incorporar un sistema de propulsión al sistema [80]. La
altura máxima que se considera para dimensionar este mecanismo de
deorbitación es de 800 km, ya que esta es la mayor a la que los vuelos
comerciales han insertado CubeSats en órbita.
Para provocar la re-entrada del satélite, se consideran las dos aproxi-
maciones siguientes a la de deorbitación:
1. De-orbitación continua: este método se basa en un incremento del
área de rozamiento desde el principio de la misión.
2. De-orbitación súbita: este método se basa en el incremento del
área de rozamiento en un momento determinado como, por ejemplo,
cuando la misión ya ha finalizado. En caso de implementar esta
opción, los diseñadores del sistema componente deben tener en
cuenta que este mecanismo tiene que ejecutarse tanto a través de
un telecomando enviado desde el segmento terreno, como automáti-
camente sin intervención humana en caso de pérdida del satélite.
La utilización de uno u otro es una cuestión interna del desarrollo de
cada satélite. El primero de ellos implica un área adicional a desplegar
menor y permitirá obtener una mayor separación entre los satélites de la
constelación que hayan sido lanzados juntos; con lo cual podrá mejorarse
la cobertura que provee la constelación inicial del sistema. El segundo
implica el despliegue de una superficie adicional mayor, no permite in-
crementar la tasa de separación entre los satélites de la constelación y
requiere de una mayor complejidad al tener que implementar un doble
mecanismo que provoque el despliegue de dicha superficie adicional. Sin
embargo, tiene la ventaja de que, en caso de que el despliegue de esta
superficie adicional provoque problemas a la hora de establecer las co-
municaciones (interferencias), éstas no aparecerán hasta el final de la
misión.
Para ambas aproximaciones, se realizará una estimación del área
adicional a desplegar requerida y, en el caso de la de-orbitación continua,
á Tiempo de vida orbital
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se deberá estimar también cuál es el tiempo de vida logrado con dicho
despliegue.
B.4.1. De-orbitación continua
Se estimará para los casos considerados anteriormente en la sección
B.3 (máximo y mínimo tiempo de vida orbital), la superficie adicional que
se deberá desplegar de forma continua y el tiempo de vida orbital al que
éste despliegue conduce. Esto se debe a que, al estar desplegados conti-
nuamente, puede provocar que, en caso de que el satélite sea lanzado a
una órbita más baja, una superficie adicional demasiado elevada provoque
que el tiempo de vida orbital conseguido sea demasiado pequeño.
A∗d(m
2) 0 0.01 0.06 0.13 0.18 0.24 0.48
800 km 671.2 - - - - 56.3 25.2
750 km - - - - 37.0 26.9 13.6
725 km - - - 35.5 26.2 22.7 9.6
700 km 204.4 - 49.3 24.6 21.1 13.7 3.0
650 km 101.3 68.9 24.7 12.6 10.6 9.3 1.1
600 km 47.3 23.5 11.5 8.0 4.3 2.6 -
550 km 22.2 11.0 5.7 1.9 1.3 1.0 -
500 km 10.0 7.2 1.5 - - - -
450 km 2.9 1.7 - - - - -
400 km 0.9 - - - - - -
Rango (km) 100 100 100 100 125 150 100
Tabla B.5: De-orbitación contínua, superficie adicional A∗d(m
2) y tiempo de vida orbital (en
años). Datos de entrada para un tiempo de vida máximo.
Aplicando los parámetros para la simulación de la tabla B.1, se obtienen
los resultados de la tabla B.5. Aunque en dicha tabla de resultados no
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A∗d(m
2) 0 0.01 0.04 0.085 0.09 0.16 0.18 0.38
800 km 500.9 - - - - 58.4 - 24.2
750 km - - - - - 34.0 25.7 13.0
725 km - - - - - 23.5 22.5 10.7
700 km 148.8 - - 26.7 25.1 15.2 13.3 9.3
650 km 74.3 - 24.7 13.3 12.8 9.7 9.1 2.7
600 km 35.5 23.5 11.5 8.5 8.1 3.0 2.5 1.0
550 km 15.1 11.0 5.7 2.1 1.9 1.1 1.0 -
500 km 8.3 4.1 1.5 0.8 0.7 0.5 - 0.2
400 km 0.7 0.5 0.2 0.2 0.1 0.1 - 0.03
Rango (km) 50 100 100 150 100 125 150 150
Tabla B.6: De-orbitación contínua, superficie adicional A∗d(m
2) y tiempo de vida orbital (en
años). Datos de entrada para un tiemnpo de vida mínimo.
aparezcan todos los resultados para cada valor diferente de RAAN, esas
simulaciones también se realizaron; solo que se decidió poner en la tabla
por simplicidad el valor medio para los cuatro valores de RAAN posibles,
en vez de los valores diferentes. De la misma forma, si se ejecutan las
simulaciones con los parámetros de la tabla B.3, se obtienen los resultados
de la tabla B.6.
B.4.2. De-orbitación súbita
En el caso de la aproximación mediante la de-orbitación súbita, se
define como objetivo de dicho mecanismo, que éste sea capaz de bajar
el satélite desde la altura a la que se encuentre, hasta los 200 km, en un
tiempo menor de 2 años. Por debajo de dicha altura, se asume que el
tiempo de decaimiento restante es despreciable.
Realizando las simulaciones pertinentes configuradas con los paráme-
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Altitud (km) A∗d(m
2) Longitud (m)
800 4.48 161.28
750 2.48 89.28
725 1.73 62.28
700 1.23 44.28
650 0.63 22.68
600 0.23 8.28
550 0.13 4.68
500 0.06 2.16
Tabla B.7: De-orbitación súbita, superficie adicional. Datos de entrada para un tiempo de
vida máximo.
Altitud (km) A∗d(m
2) Longitud (m)
800 3.48 125.28
750 1.98 71.28
725 1.38 49.68
700 0.98 35.28
650 0.37 13.32
600 0.21 7.56
550 0.09 3.24
500 0.03 1.08
Tabla B.8: De-orbitación súbita, superficie adicional. Datos de entrada para un tiempo de
vida mínimo.
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tros de las tablas B.1 y B.3, obtenemos los resultados de las tablas B.7 y
B.8 , respectivamente. Se puede observar que se ha incluido una columna
con la que se ilustra cuál sería la longitud de un látigo de 5 cm de ancho
que se utilizase para desplegar la superficie adicional requerida. En estas
tablas, no se han realizado las simulaciones de 400 y 450 km porque, para
dichas altitudes, no hace falta incluir un sistema de deorbitación.
B.4.3. Conclusiones
Sintetizando los resultados para los mecanismos de de-orbitación
continúa, se puede concluir que, a pesar de permitir volar a un mayor rango
de alturas que si no se incluyesen, no permiten satisfacer el concepto
de Ready-to-Fly CubeSat (veáse sección 6.4.2). Por lo tanto, la inclusión
de este mecanismo en un CubeSat podría provocar que, una vez el
lanzador cerrase todos los parámetro de definición de la órbita en el cual
lo va a inyectar, el mecanismo ya implementado de de-orbitación continua
provocase una duración del tiempo de vida orbital no asumible.
Los resultados de las simulaciones para el mecanismo de de-orbitación
súbita de las tablas B.7 y B.8, muestran que éste es el mecanismo que me-
jor cumple con el concepto de Ready-to-Fly CubeSat y que permite lanzar
los CubeSats a cualquiera de las alturas ofertadas comercialmente (entre
500 y 800 km de altura). Sin embargo, la inclusión de este mecanismo
implica una mayor complejidad a la hora de garantizar su despliegue.
Por lo tanto, se hace necesaria la inclusión en el modelo base de
CubeSat GEOID de un mecanismo de de-orbitación súbita, con unas
características similares aquí definidas. Será tarea de los equipos de
desarrollo de cada CubeSat la definición final de las características del
mecanismo, con el objetivo de garantizar la correcta finalización de la vida
útil de cada satélite, en función de las características físicas finales del
mismo.

Apéndice C
Escenarios de simulación de
la constelación GEOID
C.1. Parámetros de entrada
Las simulaciones a llevar a cabo para el análisis de misión de la
constelación GEOID implican, en primer término, modelar los siguientes
conjuntos de componentes:
Los CubeSat de la constelación se inyectarán en tres planos orbi-
tales diferentes, en la definición de los cuales para este análisis,
los siguientes parámetros keplerianos serán considerados como
variables libres que pueden tomar cualquier valor, dentro del rango
definido para las mismas:
• La altura de la órbita está limitada al rango entre 500 y 800 km
de altitud (véanse las secciones 6.5.2 y 6.5.3). Dicho rango se
discretiza para estas simulaciones en el siguiente conjunto:
hsat (km)  {500, 650, 800}
• El parámetro LTDN es un parámetro libre y, por lo tanto, puede
á Escenarios de simulación de la constelación GEOID
P
ág
in
a
34
6
de
43
1
tomar cualquier valor entre 0o y 360o. De esta manera, se deci-
dió crear tres familias de casos de estudio para la separación
del plano orbital entre lanzamientos:
1. La familia de escenarios A, en el cual los planos orbitales
no tienen ningún tipo de separación entre ellos. En este
caso, los LTDN de todos los planos son idénticos e iguales
a 0:
LTDN1 = LTDN2 = LTDN3 = 0
o
2. La familia de escenarios B, en la cual se asume que uno
de los planos, al menos, está separado de los otros dos
planos orbitales por 90o:
LTDN1 = LTDN2 = 0
o
LTDN3 = 90
o
(C.1.1)
3. La familia de escenarios C que se define como aquella en
la que los 3 planos orbitales se hayan equiespaciados. Por
lo tanto, se cumple la siguiente relación:
LTDN1 = 0
o
LTDN2 = 120
o
LTDN3 = 240
o
(C.1.2)
El conjunto de sensores, que estará compuesto por una serie de
dispositivos con dos parámetros característicos:
• El ángulo de elevación mínima respecto al horizonte a partir
del cual se considera que el sensor establece la comunicación
con el satélite. Esta elevación mínima se encuentra limitada,
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inferiormente, a 40o, ya que es donde se cumple el requisito de
Eb/N0 mínimo exigido a 800 km (véase [88]). El límite superior
para la misma es de 60o, ya que es el tiempo mínimo asumible
de pase a 500 km (véase [60]). Por lo tanto, el conjunto de
posibles elevaciones consideradas para los sensores se mueve
en el rango entre 40o y 60o. Para simplificar la ejecución del
análisis completo, dicho rango de posibles valores se discretiza
al conjunto de valores siguiente:
e(o)  {40, 50, 60}
• Se repartirán un total de 12 sensores a lo largo de la superfi-
cie terrestre, de forma equitativa en las siguientes franjas de
latitudes:
latitude(o)  {(0− 20), (20− 40), (40− 60), (60− 80)}
En resumen, debido a las múltiples indeterminaciones de los paráme-
tros de entrada, se simplifican los posibles valores de dichas variables
a un rango discreto. Esta discretización de dichas variables culmina con
la definición de los escenarios, donde cada uno de estos escenarios no
es más que un estudio para un conjunto concreto de valores para cada
una de las variables discretizadas. Por lo tanto, el conjunto de escenarios
posibles a analizar será el siguiente:
Familia A (escenarios posibles):
• A.1 = (500,0),(500,0),(500,0), anomalías idénticas.
• A.2 = (500,0),(500,0),(500,0), anomalías (0o,120o,240o).
• A.3 = (650,0),(650,0),(650,0)
• A.4 = (800,0),(800,0),(800,0)
• A.5 = (500,0),(650,0),(650,0)
á Escenarios de simulación de la constelación GEOID
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• A.6 = (500,0),(800,0),(800,0)
• A.7 = (500,0),(650,0),(800,0)
Familia B (escenarios posibles):
• B.1 = (500,0),(500,0),(500,90)
• B.2 = (650,0),(650,0),(650,90)
• B.3 = (800,0),(800,0),(800,90)
• B.4 = (500,0),(650,0),(650,90)
• B.5 = (500,0),(800,0),(800,90)
• B.6 = (500,0),(650,0),(800,90)
Familia C (escenarios posibles):
• C.1 = (500,0),(500,120),(500,240)
• C.2 = (650,0),(650,120),(650,240)
• C.3 = (800,0),(800,120),(800,240)
• C.4 = (500,0),(650,120),(650,240)
• C.5 = (500,0),(800,120),(800,240)
• C.6 = (500,0),(650,120),(800,240)
Además, resta todavía por modelar el segmento terreno utilizado. En
este caso y debido a que sólo las variables de evaluación de rendimiento
ageing (véase sección C.2) se ven afectadas por el modelado del seg-
mento terreno; se ha establecido como base para todos los escenarios
anteriores de las tres familias, la utilización en exclusiva de una estación
de control localizada en Vigo. A posteriori se definen los tres escenarios
siguientes que miden la mejora que supone la utilización de la red GENSO:
Familia de escenarios GENSO:
1. A.7.GNS = A.7 + GENSO
á
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2. B.6.GNS = B.6 + GENSO
3. C.6.GNS = C.6 + GENSO
Es decir, se pretende analizar la mejora que supone tener una serie
de estaciones de seguimiento distribuidas respecto a una única estación
sita en Vigo. Para ello, se utiliza la localización existente de las estaciones
GENSO actuales1 y se realizan simulaciones sobre los escenarios del
mejor caso de rendimiento (mayor separación de los planos orbitales) para
cada familia.
C.2. Parámetros de salida
Para evaluar el rendimiento de la constelación GEOID en el conjunto de
escenarios de la sección C.1, se definen el siguiente conjunto de variables
cuyos valores serán obtenidos de las simulaciones a ejecutar:
Se define la variable Contactos por día como una variable que
indica el número de contactos que se realizan en un día, con un
sensor en particular.
La variable Tiempo de revisita se mide en días e indica el número
de días que tienen que pasar entre dos contactos consecutivos
con el mismo sensor, por parte de alguno de los satélites de la
constelación GEOID.
Las variables de Ageing, que se utilizan para medir, respectivamen-
te, el tiempo que los mensajes de los sensores tardan en llegar
desde el sensor hasta el segmento terreno (transporte descendente)
o el tiempo que los mensajes de los usuarios tardan en llegar desde
el segmento terreno hasta el sensor correspondiente (transporte
ascendente).
1Esta información es privada y se proveyó de forma específica para este análisis, sin
que sea posible hacerla pública en el documento actual.
á Escenarios de simulación de la constelación GEOID
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Dependiendo de la evolución de los parámetros orbitales, se produce
una variación temporal en el valor de estos parámetros de evaluación de
rendimiento. Por ello, se obtiene una tríada de valores para cada uno de
las variables de evaluación del rendimiento: el valor mínimo, el medio y el
máximo.
Los resultados que se obtienen al realizar las simulaciones sobre
estos escenarios se requieren en el capítulo 6 donde se detallan las
características de rendimiento de la constelación GEOID. Para dichas
características, se realizan una serie de simulaciones con el programa
STK sobre las familias de escenarios descritas en este apéndice.
Apéndice D
Superficie iluminada
áNOTA 1: Los cálculos que se realizan en esta sección se han
simplificado bastante y asumen un valor para una se-
rie de parámetros. Para unos valores más precisos, se
debería utilizar un simulador adecuado. Sin embargo,
para la etapa de diseño y para validar la viabilidad del
diseño base de CubeSat GEOID, se ha considerado
suficiente realizar estas estimaciones y no utilizar un
simulador para obtener una precisión mayor en los re-
sultados.
El objetivo de este apéndice es explicar el cálculo de la superficie
media iluminada en una órbita circular de altitud h, con una inclinación
de 90o. En la figura D.1, se puede observar la representación gráfica del
problema. En dicha figura, se representa la Tierra (circulo central de color
verde), alrededor de la cual orbita un satélite. Su posición se representa a
través del vector de posición r, que se desplaza un ángulo Θ respecto al
eje Y .
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Para el caso de la constelación GEOID, se realizará el cálculo bajo los
siguientes supuestos:
El satélite sigue el modelo base de CubeSat GEOID, tal cual se
propone en la sección 6.4. Su geometría se restringe a la de un
CubeSat 3U que sigue el estándar [29].
No se supone ninguna superficie adicional desplegable.
Las celdas solares que generan potencia se distribuyen por toda la
superficie externa del CubeSat 3U, por lo que la superficie de interés
a calcular será la proyección de las superficies de la estructura
externa sobre un plano perpendicular a la dirección de incidencia de
la luz solar.
El control de actitud del CubeSat se basa en la utilización de imanes
que alinean la cara “larga” del CubeSat 3U tangencialmente al campo
magnético terrestre
Se simplifica el problema asumiendo que el campo magnético terres-
tre es constante y, por lo tanto, no varía la actitud del satélite una
vez ésta se haya alcanzado. Así, se puede suponer que el satélite
orbita con una de sus caras largas orientada tangencialmente a la
circunferencia que representa dicha órbita.
El satélite sigue rotando alrededor del eje que mantiene alineado con
el campo magnético, a una velocidad constante de v = 1vuelta/min
(véase [126]).
Este análisis se dividirá en dos pasos diferentes, ya que el movimiento
orbital alrededor de la Tierra es independiente de la actitud del satélite
(véase [81, 119] para una descripción más detallada):
1. El primero de estos pasos, consiste en determinar la superficie
iluminada en función del roll sobre el eje de alineamiento tangencial
a la órbita circular.
á
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2. El segundo de ellos, calcula la proyección de dicha superficie ilumi-
nada sobre un plano perpendicular a la dirección de incidencia de la
luz solar.
Figura D.1: Cálculo de la superficie media iluminada, órbita circular de altitud “h”.
Para el primero de los pasos y asumiendo incidencia plana, tenemos
que dicha superficie iluminada se divide en una aportación de una cara
corta iluminada (Sc) y una aportación de dos caras largas iluminadas (Sl)
(véase la figura D.1:
La aportación de la cara corta, no depende del ángulo del roll, sino
que depende únicamente del ángulo de incidencia de la luz (Θ); por
lo tanto, de cara a este paso, dicha aportación es constante e igual
a:
Sc = l
2 (D.0.1)
La aportación de la cara larga, depende del ángulo de roll, en función
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de las siguientes expresiones:
Sl(φ) = Sl1(φ) + Sl2(φ)
Sl1(φ) = L · l · cos(φ)
Sl2(φ) = L · l · sen(φ)
Sl(φ) = L · l · (cos(φ) + sen(φ))
(D.0.2)
El segundo de los pasos, implica calcular las proyecciones de dichas
aportaciones en función del ángulo de incidencia de la luz solar. Según el
esquema de la figura D.1, las proyecciones de dichas aportaciones deben
examinarse para los cuatro casos siguientes:
Caso A, cuando Θ[0o, 90o). En este caso, las proyecciones de
dichas aportaciones responden a las expresiones siguientes:
S∗c (Θ) = Sc · cos(Θ)
= l2 · cos(Θ)
S∗l (Θ, φ) = Sl(φ) · sen(Θ)
= L · l · (cos(φ) + sen(φ)) · sen(Θ)
S∗(Θ, φ) = S∗c (Θ) + S∗l (Θ, φ)
(D.0.3)
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Caso B, cuando Θ[90o, 180o). En este caso, tenemos que:
S∗c (Θ) = Sc · sen(Θ)
= l2 · sen(Θ)
S∗l (Θ, φ) = Sl(φ) · cos(Θ)
= L · l · (cos(φ) + sen(φ)) · cos(Θ)
S∗(Θ, φ) = S∗c (Θ) + S∗l (Θ, φ)
(D.0.4)
Caso C, cuando Θ[180o, 270o). Este caso es idéntico al Caso A,
solo que el rango de aplicabilidad tiene la restricción adicional del
eclipse (véase la sección D.1).
Caso D, cuando Θ[270o, 360o). Este caso es idéntico al Caso B,
solo que el rango de aplicabilidad de las expresiones incluyen la
restricción adicional del eclipse (véase la sección D.1)
Con las expresiones anteriores, se ha conseguido definir la superficie
iluminada en función de los ángulos de roll (φ) y de posición del satélite (Θ).
Como se ha asumido incidencia plana, el ángulo Θ, debido al movimiento
del satélite alrededor de la Tierra, se encuentra directamente relacionado
con el ángulo de incidencia de la luz (α) a través de la siguiente expresión:
α = 90o −Θ (D.0.5)
A través de las velocidades de rotación y órbita (que, en este caso,
son constantes), se puede relacionar los ángulos anteriores con el tiempo
y, por lo tanto, la expresión de la superficie iluminada se podría obtener
en función del tiempo. Sin embargo, en este apéndice, se utilizarán las
expresiones en función de los ángulos.
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D.1. Períodos de eclipse
Los períodos de eclipse aparecen cuando la Tierra se interpone entre
la órbita del satélite y el Sol. Por lo tanto, para determinar el tiempo que un
satélite permanece en eclipse, será necesario determinar los valores de
Θ para los cuales sucede este evento. Dichos valores se representan en
la figura D.1 con Θe y se obtienen mediante el cálculo de dicho ángulo a
través del triángulo que aparece resaltado en la figura. Para este triángulo,
el ángulo Θe se obtiene a través de las siguientes expresiones:
RE = (RE + h) · sin(Θe)
Θe = arcsin(
RE
RE+h
)
(D.1.1)
Por lo tanto, el ángulo que marca el eclipse depende de la altura de la
órbita y, a medida que esta se hace mayor, dicho ángulo decrece.
D.2. Superficie media iluminada
Las expresiones (D.0.3) y (D.0.4), permiten calcular el valor de la super-
ficie iluminada para una determinada posición del satélite (valor de Θ) y de
su actitud (valor de φ). Para calcular el valor medio de ambas expresiones,
se separa el cálculo del valor medio de la expresión dependiente de la
variable φ, del de la dependiente de la variable Θ.
El valor medio de Sl(φ) se obtiene por separado (véase la expresión
(D.2.1)) para aplicarlo en las expresiones siguientes directamente.
φ  [0o, 180o)→ Sl(φ) = L · l · 2
pi
(D.2.1)
De esta forma, el cálculo del valor de la superficie media iluminada,
para el caso A, se halla a través de las expresiones D.2.2. El valor medio
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en función del ángulo φ, se calcula entre 0o y 180o por la simetría existente.
Para el caso B, obtenemos las expresiones (D.2.3). Los resultados de los
valores medios para el caso A y B son idénticos debido a la simetría de la
geometría del problema.
Para los casos C y D, habrá que utilizar la condición del eclipse y
restringir el rango de valores de Θ en función de dicho ángulo. Este ángulo
que marca el inicio del eclipse, es función de la altura de la órbita y, por lo
tanto, dada la naturaleza de este análisis, no se podrá obtener un valor
final único, sino una expresión en función de la altura de dicha órbita.
Por la simetría de la geometría del problema, la superficie media
iluminada en los casos C y D, será la misma que en los casos A y B;
simplemente variará la fracción representativa de la misma en función del
valor de la duración del eclipse. Por lo tanto, tal y como se define en las
expresiones (D.2.4), dichas aportaciones a la superficie son las mismas,
pero corregidas con la fracción de iluminación respecto al total. En la tabla
D.2, se calcula el valor medio de dichas superficies para las alturas de
estudio en las órbitas posibles de la constelación GEOID.
Θ  [0o, 90o) , φ  [0o, 180o)
S∗A(Θ, φ) = S∗c (Θ) + S
∗
l (Θ, φ)
S∗c (Θ) = l2 · 2pi
S∗l (Θ, φ) = Sl(φ) · 2pi
S∗A(Θ, φ) = (l · 2pi ) · (l + L · 2pi ) = 185, 247 cm2
(D.2.2)
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Θ  [90o, 180o) , φ  [0o, 180o)
S∗B(Θ, φ) = S∗c (Θ) + S
∗
l (Θ, φ)
S∗c (Θ) = l2 · 2pi
S∗l (Θ, φ) = Sl(φ) · 2pi
S∗B(Θ, φ) = (l · 2pi ) · (l + L · 2pi ) = 185, 247 cm2
(D.2.3)
S∗C = S
∗
D = S
∗
A · (1− 2piΘe)
= S∗A · (1− 2pi arcsin( RERE+h))
(D.2.4)
S∗ = 14 ·
∑
i  {A,B,C,D} S
∗
i
(D.2.5)
ALTITUD (KM) Θe (rad) S∗A−B (cm
2) 1− 2Θepi S∗C−D (cm2) S∗ (cm2)
500 1.19
185.247
0.2444 45.268 115
650 1.14 0.2761 51.146 118
800 1.09 0.3036 56.237 121
Tabla D.1: Superficie media iluminada para el rango de órbitas posible.
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D.3. Control activo de la rotación
Una mejora posible para incrementar la superficie media iluminada es
la inclusión de un mecanismo activo de control de la rotación sobre el eje
alineado tangencialmente al campo magnético (en la figura D.1 se define
como movimiento roll o rotación). Si este mecanismo activo de control de
roll orienta las caras largas del satélite hacia la dirección de incidencia de
la luz solar, se puede obtener la aportación máxima de dichas caras que
respondería a la expresión (D.3.1). Se puede observar como la diferencia
con el valor obtenido sin la inclusión del control activo del roll (véase la
expresión (D.2.1), es significativa.
φ = pi4 → Smaxl = L · l ·
√
2 = 424,26 cm2
Smaxl − Sl = 233,28 cm2
→ 122,14 %
(D.3.1)
ALTITUD (KM) Θe (rad) S∗A−B (cm
2) 1− 2Θepi S∗C−D (cm2) S∗ (cm2)
500 1.19
333.76
0.2444 81.559 208
650 1.14 0.2761 92.149 213
800 1.09 0.3036 101.322 218
Tabla D.2: Superficie media iluminada, con control activo del roll.

Apéndice E
La interfaz SSI
E.1. Introducción
Este apéndice provee una descripción de la interfaz SSI del sistema
HUMSAT. Esta descripción tiene en cuenta ambas partes de la interfaz
(sensores y satélites) y, por lo tanto, establece un conjunto de requisitos
que deben cumplir ambos elementos. Debido a los requisitos funcionales
de la misión HUMSAT (véase [57]), se deben definir dos enlaces de
comunicaciones diferentes entre dichos elementos:
El enlace de comunicaciones ascendente (uplink), que permitirá
enviar información desde los sensores a los satélites y su implemen-
tación será obligatoria en ambos elementos.
El enlace de comunicaciones descendente (downlink), que permi-
tirá enviar información desde los satélites hacia los sensores y su
implementación será opcional.
A lo largo de las secciones siguientes, se analizan los diferentes pará-
metros que influyen en el establecimiento de los requisitos que estandari-
zan esta interfaz.
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E.2. Descripción
La interfaz SSI gestionará las comunicaciones entre los satélites del
sistema HUMSAT y los sensores libremente desplegados por los usuarios.
Este esquema de comunicaciones se basa en una interfaz de comuni-
caciones inalámbrica de radiofrecuencia que, por lo tanto, deberá ser
implementada a bordo de cada satélite a través de una carga útil específi-
ca. Esta carga útil será una radio de comunicaciones desarrollada a tal
efecto que, de ahora en adelante, recibirá el nombre de HUMPL (HUMSAT
Payload o carga útil HUMSAT). Dicho dispositivo embarcado recibirá las
señales de radio que emitan los sensores alrededor de la Tierra. Por lo
tanto, la cantidad de sensores que permanezcan visibles a dicho dispo-
sitivo en un momento determinado, dependerá de las características de
la órbita en la que se halle el satélite y de las características del haz de
la antena que se utilice. Por todo esto y por los requisitos impuestos por
la misión HUMSAT, los mensajes intercambiados entre ambos elementos
(sensores y HUMPL), serán tramas de datos cortas enviadas en la banda
UHF.
El sistema HUMSAT deberá de proveer capacidad de comunicaciones
para los siguientes tres tipos de sensores:
Sensores unidireccionales, que será el tipo de sensor con un coste
más reducido y que solamente será capaz de enviar datos a los
satélites de la constelación a través del enlace ascendente; siendo
éstos incapaces de recibir datos de los satélites. Este tipo de senso-
res estará realizando las medidas para las que fueron diseñados y,
periódicamente, emitirán una señal de radio que contenga los datos
que han generado.
Sensores bidireccionales, que también podrán enviar datos a los
satélites a través del enlace ascendente y, además, podrán recibir
datos de los mismos a través del enlace descendente. Su funciona-
miento conceptual es muy similar: generan tramas de datos perió-
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y, en caso de que el satélite tenga datos que enviar a dichos sen-
sores, una vez recibe las tramas de datos de los mismos, procede
a enviarles los datos que transporta para ellos desde los usuarios.
Por lo tanto, este tipo de sensores son un poco más complejos y su
desarrollo supondrá un mayor coste para el usuario.
Sensores bidireccionales localizables1, que son el tipo de sen-
sor más complejo para el cual este sistema provee sus servicios
de comunicaciones. Están pensados para permitir dar soporte a
aquellas aplicaciones en las cuales el sensor indique su necesidad
de comunicaciones una vez éste halla generado datos para enviar
de vuelta a los usuarios y no tenga que estar enviando mensajes
continuamente a través de la interfaz de RF. Esto permite a dichos
sensores ahorrar energía. De esta manera, antes de enviar datos a
los satélites, los sensores envían tramas especiales de señalización
que, cuando llegan a los satélites, les indican a éstos últimos la
posibilidad de comunicarse con un sensor de tipo localizable que
requiere del servicio de comunicaciones HUMSAT.
Como estos sensores estarán desplegados a lo largo del globo y dicho
despliegue será responsabilidad única de los usuarios que los hayan
desarrollado, el acceso al medio por parte de éstos se basará en la
lucha por obtener dicho canal. En la figura E.1, se describe gráficamente
los escenarios de comunicaciones posibles para los diferentes tipos de
sensores descritos y el acceso al medio. En dicha figura, se distinguen
tres escenarios diferentes:
El escenario de comunicaciones 1, en el cual los sensores A y E
envían periódicamente sus mensajes. En este caso, el satélite 1 tiene
visibilidad del sensor A y no del E, por lo que recoge los mensajes
1En el documento [60] estos sensores reciben el nombre de discoverable bi-directional
sensors o sensores descubribles bidireccionales.
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del sensor A y los del sensor E deberán ser recogidos por este u
otro satélite cuando el sensor entre dentro de la cobertura de algún
satélite.
El escenario de comunicaciones 2, en el cual los sensores B y
C acceden al medio al mismo tiempo y ambos tienen visibilidad
desde el satélite 2. En este caso ocurre una colisión y, por lo tanto,
los sensores deberán repetir sus mensajes utilizando un algoritmo
de back-off que permita aleatorizar mínimamente el período de
repetición de dichos mensajes y, así, evitar colisiones futuras.
En el escenario de comunicaciones 3, el sensor D envía una trama
de datos al satélite 3. Como este sensor es bidireccional y el satélite
tiene datos de los usuarios para transmitirle, éste último procederá
a la transmisión de dicha información en cuanto el medio quede
desocupado por la transmisión inicial de información del sensor.
El escenario de comunicaciones para un sensor bidireccional loca-
lizable sería similar al escenario de comunicaciones número 3, con la
salvedad de que dicho sensor localizable empezará transmitiendo una
trama de señalización cuando requiera del servicio de comunicaciones,
en lugar de una trama de datos de forma periódica y continua, tal y como
haría el sensor bidireccional.
E.2.1. Funciones identificadas
Por lo tanto y de acuerdo con lo expuesto, la interfaz SSI debe imple-
mentar como un protocolo de comunicaciones que permita el siguiente
conjunto de funciones:
1. Transferencia de datos entre sensores y satélites en ambos sentidos.
2. Detección de errores que puedan suceder durante dicha transmisión
de datos bidireccional.
á
36
5
E
.2
D
es
cr
ip
ci
ón
Figura E.1: Posibles escenarios de comunicaciones, interfaz SSI.
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3. Gestionar el acceso al medio de comunicación compartido por sen-
sores y satélites.
4. Identificar qué sensor genera cada mensajes de datos enviado al
canal de comunicaciones.
El transporte de los datos recogidos de los sensores o de los datos
que los usuarios desean enviar a los sensores, no es responsabilidad
directa de este protocolo. Sin embargo y con el objetivo de permitir la im-
plementación de mecanismos y/o protocolos adicionales fuera del ámbito
de definición de éste, cada mensajes de datos enviado en ambos sentidos
de la comunicación, debe identificarse unívocamente con el identificador
del sensor de origen o destino de dicho mensaje.
De acuerdo con la descripción previa, el protocolo a definir constará de
los dos niveles siguientes según la definición de protocolos del estándar
[61]:
Nivel de capa física, a través del cual se implementará parte de la
funcionalidad 1 que se identificó en la lista inmediatamente anterior.
Nivel de capa de enlace, a través del cual se implementará parte de
la funcionalidad 1 y las funcionalidades 2, 3 y 4 restantes en dicha
lista.
Las secciones siguientes contienen una descripción más detallada de
cada una de estas 2 capas de las que se componen el protocolo HUMSAT.
E.2.2. Utilización de frecuencias
Para el diseño del sistema HUMSAT, se diferencia el uso de dos ban-
das de frecuencia: una para las comunicaciones entre las infraestructuras
específicas de control del satélite (interfaz SGI, véase su definición en
la sección 5.4) y otra frecuencia de comunicaciones diferente para la
comunicación con los sensores (interfaz SSI). Como el diseño de la in-
terfaz SGI es responsabilidad de los desarrolladores de cada sistema
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componente, el sistema HUMSAT sólo será responsable de la definición
de la banda de frecuencias para la interfaz SSI. Actualmente, la banda
de frecuencias disponible para esta interfaz es la banda de radio amateur
para comunicaciones vía satélite, que se encuentra alrededor de 437 MHz.
E.3. Protocolo de comunicaciones
E.3.1. Capa física
E.3.1.1. Características comunes
Las características comunes de los equipos de comunicaciones que im-
plementen la interfaz SSI, tanto para los sensores como para los satélites,
son las que se detallan a continuación:
Los sensores del sistema HUMSAT operarán en la banda UHF para
comunicaciones vía satélite de radio-aficionados, que se encuentra
alrededor de los 437.365 MHz (TBC). Se deben tener en cuenta las
dos consideraciones siguientes:
• Los primeros satélites desplegados operarán en esta banda
de frecuencia amateur, hasta que se consiga una banda de
operación no-amateur para su utilización en futuros satélites.
• Se anima a la comunidad de radioaficionados a que desarrollen
sensores para este sistema y lo exploten de la manera que
consideren más conveniente.
El valor para la tasa de bit (bitrate) a utilizar será de 1200 bps.
La modulación a utilizar será GMSK.
El bitstream estará codificado diferencialmente.
El desplazamiento por efecto Doppler debe compensarse en la
HUMPL, es decir, es responsabilidad del satélite.
á La interfaz SSI
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El valor máximo a compensar por efecto Doppler se estima alrededor
de ±8 kHz, según los resultados incluidos en el documento [60]
Las pérdidas de polarización para este enlace se asumirán no mayo-
res de 3 dB.
El valor escogido para el bitrate es suficiente para la transmisión
de mensajes de corta longitud (véase sección E.3.2 y resultados de la
probabilidad de colisión en el documento [60]) y es fácil encontrar dispo-
sitivos electrónicos comerciales que soporten esta tasa de transmisión
y recepción para la modulación GMSK con codificación diferencial. Por
lo tanto, se han escogido estos valores para la modulación y tasa de
transmisión/recepción, por su facilidad de implementación y bajo coste.
Debido a las reducidas capacidades de los sensores, se toma la
decisión de obligar a compensar el efecto Doppler en los equipos HUMPL
embarcados en los satélites, para los cuales se supone que un incremento
en complejidad y coste no supondrá un gran escollo a la hora de realizar
su desarrollo.
E.3.1.1.1. Emisiones fuera de banda
Tal y como se requiere en la sección 2.1 del anexo 5 del documento
[66], las emisiones fuera de banda deben atenuarse según la expresión
(E.3.1), para una banda adyacente de referencia de 4 kHz de ancho de
banda.
A = 43 + 10 · log(P ) (dBc) (E.3.1)
Por lo tanto, para una potencia transmitida de P = 1 W , la atenuación
a considerar tras la banda de referencia adyacente de 4 kHz de ancho de
banda, responde a la expresión (E.3.2).
A = 43 + 10 · log(1 W ) = 40 (dBc) (E.3.2)
á
36
9
E
.3
P
ro
to
co
lo
de
co
m
un
ic
ac
io
ne
s
Con este resultado, se obtiene la máscara de atenuación para emisio-
nes fuera de banda con las siguientes características:
La máxima atenuación responde a la expresión (E.3.3).
A(dBsd) = A(dBc)− P (dBW ) + P4 kHz(dB(W/kHz)) = 22 (dBsd)
(E.3.3)
El límite para la emisión de espúreos es de un 200 % sobre el ancho
de banda total definido.
La máscara sigue la expresión (E.3.4) que gráficamente se represen-
ta en la figura E.2. En dicha figura, el eje de ordenadas representa la
atenuación A(F ) y el eje de abscisas, representa la diferencia entre
la frecuencia a atenuar y la frecuencia central de la banda (F ).
A(F ) = 40 · log( F
50
+ 1) (dBsd) (E.3.4)
Figura E.2: Máscara para las emisiones fuera de banda, interfaz SSI.
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E.3.1.2. Características específicas del sensor
Las características específicas para la implementación de la interfaz
SSI en los sensores, se describen en la siguiente lista:
Los sensores deben transmitir los mensajes de datos con una
EIRP ≥ 0,5 W (véase [88]).
En caso de que los sensores sean del tipo bidireccional, la sensibili-
dad de los mismos que permite la recepción de los mensajes de los
satélites debe ser SRX ≤ −122 dBm (véase [88]).
Los sensores transmitirán y recibirán con polarización horizontal.
Los usuarios pueden escoger utilizar polarizaciones diferentes que la
aquí propuesta para las antenas de los sensores, siendo responsabilidad
de los mismos garantizar la comunicación con los satélites.
E.3.1.3. Características específicas del satélite
Las características específicas para la implementación de la interfaz
SSI en los satélites, se describen a continuación:
La sensibilidad de recepción de los satélites debe ser SRX ≤ −122 dBm
(véase [88]).
En caso de que la HUMPL embarcada en los satélites incorpore una
implementación para el servicio de comunicaciones bidireccional, la
HUMPL debe transmitir con una EIRP ≥ 0,5 W (véase [88]).
El satélite debe utilizar una antena para la recepción y para la trans-
misión de mensajes con polarización circular.
Utilizando una polarización circular a bordo del satélite y una horizontal
en los sensores, en el peor de los casos se pierden en dicho enlace 3 dB.
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E.3.2. Capa de enlace
E.3.2.1. Política MAC y estrategia ARQ
Ya que el canal de comunicaciones RF debe ser compartido entre
satélites y sensores, se debe definir una política de acceso al medio
común o política MAC (Medium Access Control). Esta política MAC debe
cumplir con los siguientes requisitos:
Todos los tipos de sensores enviarán datos a los satélites.
Los satélites deben enviar datos de vuelta a los sensores bidireccio-
nales cuando esto se requiera.
• Los satélites deben asentir los datos recibidos correctamente
por los sensores bidireccionales.
• Los satélites contendrán una lista actualizada con los identifica-
dores de todos aquellos sensores bidireccionales desplegados
que sean operables.
Los sensores bidireccionales localizables implementarán mecanis-
mos de localización adicionales que permitan a los satélites contac-
tarlos en caso de que no tengan datos que enviar a los satélites.
Los sensores no implementarán ningún tipo de mecanismo de de-
tección de colisión.
El tiempo de ocupación de canal debe calcularse de tal manera que
se minimice la probabilidad de colisión.
La estrategia ARQ se define a continuación con el objetivo de ser
lo más sencilla posible por la reducida capacidad computacional que se
busca para los sensores:
Los satélites deben estar esperando recibir datos sin realizar ningún
tipo de transmisión que ocupe el canal.
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Los sensores transmitirán una trama con los datos que generen de
forma periódica. Esta trama de datos recibe el nombre de trama DF
(Data Frame).
Los sensores repetirán la transmisión de esta trama de datos utili-
zando un algoritmo de backoff que responda a la expresión (E.3.5),
para el cálculo del tiempo de transmisión de la siguiente repetición.
Este algoritmo se hace necesario para evitar posibles colisiones
continuas que impidan la comunicación.
Trtx = 90 + random(0, 5) (s) (E.3.5)
Los sensores retransmitirán una trama de datos un número máxi-
mo de Nrtx veces. Este número de veces lo definirá cada usuario
específicamente para la aplicación objetivo de su sensor.
Los satélites determinarán si un sensor es bidireccional o no, una
vez examinados los campos de la trama de datos DF.
Ya que los sensores unidireccionales no pueden recibir datos, los
satélites no asentirán sus tramas.
La respuesta de un satélite a una trama DF de datos recibida de un
sensor bidireccional, será una de las siguientes:
• Si hay datos disponibles para ser transmitidos hacia dicho sen-
sor, el satélite transmitirá una trama DF por el enlace descen-
dente hacia ese sensor. Esta trama DF se interpretará, por
parte de los sensores, como un asentimiento implícito de la
trama de datos DF que enviaron.
• Si no hay datos disponibles para dicho sensor, el satélite enviará
un asentimiento explícito contenido en una trama de señaliza-
ción. Las tramas de señalización reciben el nombre de tramas
SF (Signaling Frames) y las tramas SF con ACK explícito, reci-
ben el nombre de SF(“ack”).
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Los sensores bidireccionales también responderán con una trama
SF(“ack”) cuando reciben una trama DF correcta desde un satélite.
En caso de que esta SF(“ack”) del sensor se pierda, los datos en-
viados del satélite al sensor quedarán sin confirmar y dicho satélite
deberá esperar a otro intento de transmisión del sensor bidireccional
para enviar dichos datos.
Solo los sensores bidireccionales localizables enviarán tramas de
señalización SF(“discovery”) para indicar a los satélites que reciban
dichas tramas, la posibilidad de establecer comunicación con éstos.
La respuesta de un satélite a una trama SF(“discovery”) recibida
debe ser una de las dos siguientes:
• Si existen datos disponibles para ser enviados al sensor que
acaba de ser localizado, el satélite transmitirá una trama DF
con dichos datos.
• Si no existen datos disponibles para dicho sensor, el satélite
enviará una trama SF(“ack”) que indicará al sensor que no
existen datos para él.
Estas definiciones de la política MAC y de la estrategia ARQ se definen
con mayor nivel de detalle en las secciones siguientes, en las que se indica
de forma completa cómo realizar la implementación de las mismas.
E.3.2.2. Definición de las tramas
Por lo expuesto en la descripción de la sección E.3.2.1, se definirán
dos tramas diferentes para este protocolo:
Una trama DF (Data Frame o trama de datos), que se utilizará
para intercambiar datos en ambos sentidos de la comunicación entre
satélites y sensores.
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Una trama SF (Signaling Frame o trama de señalización), que
no contiene datos y que se utilizará para coordinar el estado de las
entidades involucradas.
La longitud de trama debe ser suficientemente corta como para mini-
mizar las colisiones por acceso al medio compartido y, por lo tanto, una
longitud de lframe = 80 B es establecida (véase [60]). Esta longitud se
corresponde con un tiempo de ocupación del canal de 0,5 s, para la tasa
de transmisión establecida de Rb = 1200 bps.
Ambas tramas estará formadas por una cabecera común, un campo
de datos (en el caso de las tramas DF) y un campo CRC al final de la
trama. La figura E.3 representa las tramas y la definición de los campos
que las forman, además de cómo deben alinearse a nivel de byte para ser
transmitidas por el enlace físico. Los campos de estas tramas, se definen
con mayor detalle en las secciones E.3.2.2.1, E.3.2.2.2 y E.3.2.2.3. en esta
figura, se respeta la nomenclatura de los campos y tramas en inglés, ya
que es así como ha sido publicada en la documentación oficial y se define
la posición de cada byte dentro del bitstream resultante de la alineación
de estas estructuras de datos.
E.3.2.2.1. Cabecera común
En esta sección, se describen los campos de la cabecera común para
las tramas del protocolo HUMSAT:
SYNC_PREAMBLE (30 B), que es el preámbulo para sincronizar
la recepción de la trama.
RADIO_ID (6 B), un campo que incluye el identificador que toda
trama debe incluir obligatoriamente para utilizar las bandas UHF de
radio amateur.
• Este código debe incluirse en todas las tramas del protocolo,
tanto en el sentido ascendente como en el sentido descendente.
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Figura E.3: Definición de las tramas del protocolo HUMSAT, interfaz SSI.
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• En caso de que se modifique la banda de frecuencias en la que
se utiliza el protocolo HUMSAT, este campo se rellenará con
ceros si ya no es necesario.
SENSOR_ID (2 B) campo que contiene el identificador del sensor
del cual viene o hacia el que va esta trama. Este identificador es asig-
nado por el sistema HUMSAT una vez el sensor se haya registrado
en el mismo.
F (1 B), un byte que contiene una serie de flags para indicar ciertas
condiciones de señalización necesarias. Los flags aquí definidos
son los siguientes:
• 0_ACK, que, si tiene un valor de ’1’ indica que esta trama es
un asentimiento o implícito (DF(“ack”)) o explícito (SF(“ack”))
de una trama de datos recibida anteriormente por el extremo
que genera la trama actual.
• 1_DISCOVERY, si tiene un valor de ’1’ permite a un sensor
bidireccional localizable indicar a los satélites que reciban esta
trama, su disponibilidad para iniciar la comunicación.
• 2_SPACE, será puesto a ’1’ en caso de que la trama en curso
haya sido originada en un satélite.
• 3_GROUND, será puesto a ’1’ en caso de que la trama en
curso haya sido originada en un sensor.
• 4_DATA, será puesto a ’1’ en caso de que la trama en curso
contenga datos en el campo “DATA”.
• 5_BIDIR, que, si tiene un valor de ’1’, indica que esta trama ha
sido generada en un sensor bidireccional.
• Los bits de las posiciones 310 y 311 6_RESERVED y 7_RE-
SERVED se reservan para usos futuros y, actualmente, deben
ser rellenados con ’0’.
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R (6 B), estos bytes no tienen una utilización concreta en la defi-
nición actual de la interfaz y se reservan para usos futuros. Deben
rellenarse con ’0’.
E.3.2.2.2. Trama DF (Data Frame o Trama de datos)
Las trama de datos DF, a mayores de los campos de la cabecera
común, tienen los siguientes campos específicos:
L (1 B), campo que indica la longitud de los datos incluidos en el
campo “DATA”.
DATA (32 B), campo con 32 bytes de datos de longitud fija. La
cantidad de datos de usuario que este campo contiene se indica
en el campo “L” anterior. El resto de bytes del campo de datos, se
rellena con ceros.
CRC (2 B), que son 16 bits que se utilizan para detectar errores
dentro de esta trama.
• El CRC se calculará sobre un buffer que NO incluya el preám-
bulo pero SÍ incluya los campos siguientes: RADIO_ID, SEN-
SOR_ID, F, R, L, DATA.
• El campo de datos “DATA” que se incluye en el buffer para el
cálculo del CRC, NO incluye los bytes de padding que se hayan
incluido vacíos al final de los datos de usuario.
E.3.2.2.3. Trama SF (Signaling Frame o Trama de señalización)
Las trama de señalización SF, a mayores de los campos de la cabecera
común, tienen los siguientes campos específicos:
CRC (2 B), que son 16 bits que se utilizan para detectar errores
dentro de esta trama.
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• El CRC se calculará sobre un buffer que NO incluya el preám-
bulo pero SÍ incluya los campos siguientes: RADIO_ID, SEN-
SOR_ID, F, R, L, DATA.
• El campo de datos “DATA” que se incluye en el buffer para el
cálculo del CRC, NO incluye los bytes de padding que se hayan
incluido vacíos al final de los datos de usuario.
E.3.2.2.4. Preámbulo
El preámbulo de sincronización para este protocolo tiene una longi-
tud de 30 B (240 bits) y, por lo tanto, para una tasa de transmisión de
Rb = 1200 bps, el tiempo de ocupación del canal por el preámbulo es de
tPREAMBLE ∼ 200ms. Este campo de sincronización NO se incluye para
realizar el cómputo del CRC.
El valor de este campo de sincronización se compondrá de los siguien-
tes bytes:
27 bytes cuyo valor será constante e igual a 0xFF . Como la codifi-
cación es diferencial, esto implica 27 bytes de transiciones continuas
entre símbolos.
3 bytes que indican el inicio de la trama a través de los cambios de
fase de la señal GMSK, cuyo valor será 0x7E
E.3.2.2.5. Código CRC
El código CRC utilizado será el código CRC-16-CCITT y se puede
consultar su definición en el estándar [132]. El polinomio para utilizar en
este cálculo será el de la expresión (E.3.6) en hexadecimal.
CRCpolinomio = 0x1021 (E.3.6)
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E.3.2.3. Intercambio de mensajes
Las figuras de las secciones siguientes describen cómo se intercam-
bian las tramas previamente definidas (SF y DF) entre las entidades
involucradas en esta comunicación. Estos son una serie de esquemas
de intercambio de mensajes que representan las situaciones más co-
munes que ocurrirán durante el funcionamiento del protocolo. El resto
de situaciones posibles, se han tenido en cuenta durante el diseño del
protocolo pero sus esquemas de intercambio de mensajes no se han
incluido porque, en general, son combinaciones de las situaciones es-
quematizadas a continuación. Para dichas figuras, se representan dos
líneas temporales diferentes, una para cada elemento que interviene en
la comunicación. Sobre dicha línea temporal, se marcan los eventos que
provocan la transmisión o recepción de un mensaje hacia o desde el canal
de comunicaciones. Se calculan las variables que definen los instantes en
los que dichos eventos ocurren, siendo las siguientes variables relevantes
de cara a la definición de los mismos:
El tiempo de retransmisión pseudo-aleatorio de tramas de datos
(Trtx), definido previamente en la sección E.3.2.1.
El retardo de transmisión por el canal (td).
El retardo de procesado de cada trama en cada uno de los extremos,
(tps).
E.3.2.3.1. Sensores unidireccionales
La figura E.4 esquematiza el intercambio de mensajes que se realiza
entre dos entidades (un sensor unidireccional y un satélite) según el proto-
colo de comunicaciones propuesto. En dicha figura, se puede observar
como el sensor intenta enviar una misma trama de datos varias veces al
satélite y, por diferentes razones, el satélite la descarta varias veces, hasta
que al final la acepta. Una vez acepta la trama, habilita un mecanismo
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para descartar el resto de tramas durante el mismo que serán duplicadas
de esta que ya ha recibido correctamente.
E.3.2.3.2. Sensores bidireccionales
Las figuras E.5 y E.6 ilustran 2 situaciones diferentes durante el in-
tercambio de mensajes entre sensores bidireccionales y satélites. En la
primera situación (figura E.5), se representa una situación típica en la cual
el sensor envía una trama de datos al satélite y este asiente la recepción
de la misma con un ACK explícito (trama SF(“ack”)). En la segunda si-
tuación (figura E.6), se puede observar un intercambio de mensajes más
complejo en el cual el satélite envía una trama de datos DF al sensor y este
le contesta con un ACK explícito (SF(“ack”)), cerrando la comunicación en
ese punto.
E.3.2.3.3. Sensores bidireccionales localizables
Las figuras E.7, E.8 y E.9 ilustran 3 situaciones diferentes durante el
intercambio de mensajes entre sensores localizables y satélites. En la
primera situación (figura E.7), se representa una comunicación típica en
la que un sensor localizable indica su disponibilidad (SF(“discovery”)) y
un satélite que pasa por encima de él, le envía un mensaje de datos que
tenía que enviarle. Una vez recibido, el sensor asiente dicho mensaje
con un ACK explícito (SF(“ack”)). En la segunda situacion (figura E.8), se
produce una situación similar a la anterior, solo que los datos recibidos por
el sensor son erróneos. El satélite espera al siguiente SF(“discovery”) del
sensor y es cuando envía los datos de nuevo que, ahora, ya se reciben
correctamente. En la situacion´ 3 (figura E.9), el asentimiento de una trama
de datos por parte del sensor se recibe erróneamente en el satélite y se
ilustra cómo se realiza la comunicación completa con el sensor de nuevo
para enviar el mensaje de datos inicial.
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Figura E.4: Intercambio de mensajes con sensores unidireccionales.
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Figura E.5: Intercambio de mensajes con sensores bidireccionales, situación 1.
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Figura E.6: Intercambio de mensajes con sensores bidireccionales, situación 2.
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Figura E.7: Intercambio de mensajes con sensores localizables, situación 1.
á
38
5
E
.3
P
ro
to
co
lo
de
co
m
un
ic
ac
io
ne
s
Figura E.8: Intercambio de mensajes con sensores localizables, situación 2.
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Figura E.9: Intercambio de mensajes con sensores localizables, situación 3.
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E.3.2.4. Funcionamiento del protocolo
La manera en la que los sensores y los satélites deben funcionar para
ser compatibles entre ellos, una vez definidas las estructuras de datos que
intercambian entre ellos y las situaciones y eventos relacionados, debe
definirse a través de los diagramas de flujo de esta sección. Por lo tanto,
se definirá el funcionamiento de los 4 elementos diferentes que intervienen
en este protocolo:
Para los sensores unidireccionales, se definirá su modo de funciona-
miento en el diagrama de la figura E.10.
Para los sensores bidireccionales, se definirá su modo de funciona-
miento en el diagrama de la figura E.11.
Para los sensores localizables, su funcionamiento se define en la
figura E.12 que extiende el comportamiento definido para los bidi-
reccionales en la figura E.11. Es decir, los sensores localizables
exhibirán el comportamiento definido en ambos diagramas, uniéndo-
se ambos a través del punto (1) marcado en azul.
El comportamiento de los satélites se define en las figuras E.13 y
E.14. Los eventos que genera la carga útil HUMSAT a bordo del
satélite, tal y como se requiere por la definición del sistema HUMSAT,
se marcan en rojo dentro de este diagrama como tareas a realizar
en dicho instante. Estas tareas deben generar los mensajes de
descripción de evento según la definición de la sección 5.3.2. El
diagrama para el comportamiento del satélite era demasiado grande
para el formato de este documento y se dividió en dichas figuras,
que se enlazan a través de los puntos (1) y (2) marcados en azul en
ambas figuras.
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Figura E.10: Funcionamiento de los sensores unidireccionales.
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Figura E.11: Funcionamiento de los sensores bidireccionales.
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Figura E.12: Funcionamiento de los sensores bidireccionales localizables.
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Figura E.13: Funcionamiento de la carga útil HUMSAT embarcada, parte 1.
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Figura E.14: Funcionamiento de la carga útil HUMSAT embarcada, parte 2.
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